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Resumo

Esse trabalho tem como objetivo investigar a estabilidade de érbitas em torno de diversos
satélites naturais do Sistema Solar. Considerando que o sistema foi normalizado, utiliza-
mos o problema de trés corpos (P3C) e investigamos os efeitos da perturbacao devido aos
planetas dos satélites naturais. Para isso utilizamos o pacote do integrador Rebound. As
simulagoes foram escritas de forma a verificar a possibilidade de ejecao, a colisdo com os
corpos, principais ou a sobrevivéncia das sondas espaciais no tempo total de integracao do
problema. Além disso, foram simuladas 6rbitas em torno dos satélites naturais sobre os
mais diversos regimes. As simulagGes localizaram zonas instaveis e estéveis. Considerando
sondas em Orbitas iniciais circulares, as dinAmicas em torno dos satelites naturais permi-
tiram localizar intervalos em que os tempos de vida foram altos dependendo do semieixo
maior inicial da érbita da sonda, fazendo com que essas sondas orbitassem esses satelites
naturais por periodos de meses ou anos. Os estudos em fungao de Iy e eg da sonda em torno
desses satélites permitiram identificar que, de modo geral, a escolha da excentricidade ini-
cial da orbita da sonda é importante para determinar a duracao dos tempos de vida das
orbitas. Pois, uma vez que o efeito Kozai tende a tornar as érbitas excéntricas, as érbitas
iniciadas com menor excentricidade apresentaram tempos de vida altos. Foi observado
também que a depender da altitude da érbita inicial da sonda, existe uma dominéncia ou
um equilibrio entre o argumento do pericentro e a longitude do nodo inicial que deter-
minam condi¢oes com maiores tempos de vida. Nesse estudo, foi observado a existéncia
de ilhas de estabilidade que foram consideradas regioes importantes, pois apresentam a
possibilidade de missdes com maiores duragoes em condigoes de altas excentricidades e/ou
inclinagoes.

Palavras Chaves: Terceiro corpo, luas, 6rbitas, sonda, tempo de vida e estabili-
dade.



ABSTRACT

This work aims to investigate the stability of the orbits around several natural satellites in the
Solar System. Considering that the system was normalized, it was used the three-body problem (P3C)
and investigated the effects of the disturbance due to the planets of the natural satellites. For this
purpose, the Rebound integrator package was used. The simulations were written in order to verify
the possibility of ejection, the collision with the main bodies or the survival of space probes in the
total time of integration of the problem. In addition, orbits around natural satellite were simulated in
several conditions as well. The simulations located unstable and stable zones. Considering probes in
initial circular orbits, the dynamics around the natural satellites allowed to locate intervals in which
the lifetimes were high depending on the initial semi-major axis of the orbit of the probe, causing
these probes to orbit these natural satellites for periods of months or years. The studies based on
the Iy and ey of the probe around these satellites allowed us to identify that, in general, the choice
of the initial eccentricity of the orbit of the probe is important to determine the duration of the orbit
life. Since the Kozai effect tends to make orbits eccentric, the orbits started with less eccentricity
had high lifetimes. It was also observed that depending on the altitude of the probe’s initial orbit,
there is a dominance or a balance between the initial conditions of the argument of periapsis as well
as the longitude of the ascending node that determine conditions with longer lifetime. In this study, it
was observed the existence of islands of stability - considered important regions - as they present the

possibility of missions with longer durations in conditions of high eccentricities and/or inclinations.

KEYWORDS: Third-body, probe, orbit, lifetime and stability.
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1 Introducao

As missbes espaciais, como a Cassini-Huygens e as Voyager 1 e 2, lancadas com o obje-
tivo de desvendar o Sistema Solar, demonstraram um vasto cenario de corpos e sistemas a
serem estudados de forma a contribuir para diversas areas do conhecimento cientifico. Saté-
lites naturais com atividades vulcanicas, presenca de agua, processos quimicos e atmosfera,
ou mesmo sistemas de asteroides tém despertado o interesse da comunidade cientifica durante
anos. Através do estudo e reconhecimento desses corpos, é vista a possibilidade de compreen-
der processos relevantes para a Terra ou mesmo relacionados a formacao dos corpos do Sistema
Solar. Entre os diversos alvos de estudo, a exploracao de satélites naturais como Tita tem
sido defendida. Muitos cientistas veem na exploragao dessa lua a oportunidade de investigar
os processos quimicos realizados em sua atmosfera (Sulaiman et al. 2019). Encélado também
é um sistema em potencial para exploragao. Ele apresenta um oceano no interior de sua crosta
congelada e, com base em dados produzidos pela Cassini e analisados por diversos trabalhos
como (Waite et al., 2017)), as estruturas produzidas pelos géiseres presentes no satélite apresen-
tam uma oportunidade de investigar questoes como habitabilidade e funcionamento do Sistema
Solar (Konstantinidis et al.,|2015). Os satélites naturais Europa, Ganimedes e Callisto também
sao incluidos em possiveis missoes. Entre as expectativas dessas missoes estao investigar as
propriedades das crostas lunares congeladas, a investigacao da atmosfera, quando presente, e
estudos sobre os campos magnéticos lunares e seus efeitos sobre os outros corpos proximos (dos
Santos et al 2017)). Outras luas como Dione (Gongalves et al., 2019) e sistemas de asteroides
(Oliveira & Pradol 2020) também tém sido cendarios considerados de investiga¢ao. Diante das
investigagoes cientificas propostas, o mapeamento e estudo de érbitas estéveis em torno desses
sistemas faz parte dos processos necessarios para o bom funcionamento da missao, tornando
possivel a realizacao de todos os objetivos cientificos propostos.

Estao previstas diversas missoes para os Satelites naturais e asteroides do Sistema Solar até
2029. A missao Psique que esté prevista para 2022 terda como objetivo estudar o asteroide de
mesmo nome que é composto de metal, ele esté situado no cinturao principal de asterdide entre
Marte e Jupiter e ¢ classificado como asteroide tipo M (NASA| 2021b). O estudo desse corpo
ird auxiliar nas pesquisas de formacao planetaria dos planetas rochosos. A sonda contard com
um sistema elétrico de propulsao (Hart et al.||2018) e ira orbitar psique por 21 meses, mapeando
e estudando as propriedades desse importante asteroide. Em 2026, sera o langamento da missao
Dragonfly. Essa missao tera como alvo o satélite natural Tita. A composicao quimica-organica
da superficie e da atmosfera dessa lua serao investigadas (Lorenz, 2021)) com a ajuda de uma
espécie de drone, o qual fara medi¢oes em pontos estratégicos de Tita.

Ainda para antes do fim dessa década, a NASA ird enviar uma sonda a qual orbitara Jupiter
e realizard diversos flybys por Europa (NASA| 2021a), com o objetivo de mapear a maior
parte dessa importante lua, a qual acredita-se haver um oceano subterraneo. Essa sonda sera
equipada com cameras e espectrometros que auxiliaram na producao de mapas da superficie
de Europa, contara também com um radar que ira realizar buscas abaixo das camadas de gelo

com o objetivo de encontrar agua no estado liquido. Calisto e Ganimedes serao visitados com



base no cronograma da missao JUICE . Em Ganimedes sera estudado o seu campo magnético e
sua interacao com o campo magnético de Jupiter. Ja em calisto serao investigadas as crateras
de sua superficie, e a composi¢ao quimica de suas rochas (ESA| [2021). A missao JUICE sera

realizada pela Agéncia Espacial Europeia e esta prevista para 2022.

1.1 Objetivos

Desta forma, o presente trabalho tem como objetivo contribuir com as investigagoes de or-
bitas para sondas e outros veiculos espaciais em torno dos diversos satélites naturais do Sistema
Solar, gerando resultados também para érbitas em torno de outros sistemas que apresentem in-
teresse potencial e caracteristicas proximas as investigadas. Assim, buscamos mapear as regioes
de estabilidade em torno desses satélites e sistemas. Para isso, faremos uma revisao bibliografica
e um levantamento de dados sobre as caracteristicas dos principais satélites naturais. Dentro
dessa linha de pesquisa, implementaremos um sistema adimensional usando a modelagem dada
pelo problema de trés corpos (P3C). Através desse sistema podemos investigar fendmenos como
as perturbagoes devido a atuagao do terceiro corpo e, posteriormente, efeitos como a nao ho-
mogeneidade da massa dos satélites naturais, em particular em como isso afeta o tempo de
vida ttil das érbitas, o qual corresponde ao intervalo de tempo entre a implementacgao da sonda
em sua Orbita inicial e sua colisao, ejecao ou sobrevivéncia ao tempo total de integragao. Es-
sas simulacoes foram desenvolvidas utilizando o pacote de integragao “Rebound”; verificando,
a cada integracao, ejecoes, colisoes com satélite natural ou a estabilidade dessas orbitas. As
investigagoes realizadas buscaram varrer faixas para os elementos keplerianos das sondas (ay,
eo, lo, wo € o) investigando a estabilidade destas para tempos especificos, expressos em termos
do periodo orbital dos satélites em torno de seus respectivos planeta.

Além dos elementos orbitais das sondas, esse mapeamento investigou diversas faixas e inter-
valos para a razao de massa, densidade e raio dos satélites estudados, varrendo assim uma gama
de sistemas possiveis. De modo geral, o trabalho buscou determinar as melhores configuragoes
inicias para as quais as sondas devem ser submetidas para que sua 6rbita seja estavel e haja um
tempo de observacao suficiente para a realizacao da missao, nao havendo a perda do veiculo

antes do tempo previsto para a realizacao das atividades cientificas.

1.2 Organizagao do Trabalho

O presente trabalho estd dividido de forma a apresentar uma breve revisao bibliografica
no Capitulo 2. Posteriormente, no Capitulo 3, uma breve discursao sobre o problema de
dois corpos (P2C), realizada sobre dois regimes: sobre um sistema nao perturbado e outro
na presenca de possiveis perturbagoes sera realizada. No mesmo Capitulo, as consideragoes
devido ao corpo central apresentar uma nao uniformidade em sua massa serda apresentada.
Assim, serao realizadas as dedugoes matematicas e descritas as implicagoes fisicas devido ao
achatamento do corpo principal. O problema de 3 corpos (P3C) é descrito no Capitulo 4,

onde serao realizadas as deducgoes das equacoes da dindmica e as implicagoes da presenca



de um terceiro corpo no sistema. Apo6s os formalismos mateméticos, o Capitulo 5 apresenta o
integrador Rebound, ferramenta computacional que foi utilizada nas simulagoes numéricas. Sera
feita uma breve apresentagao do integrador e, em seguida, serao mostradas as implementagoes
realizadas no programa que foram feitas para construir os sistemas que serao estudados no
presente trabalho, finalizando com as verifica¢oes para a validacao do simulador. Os Capitulos
de 6 & 11 apresentam os resultados obtidos nas investigacoes em torno dos satélites naturais
conhecidos e para diversos sistemas contendo o terceiro corpo, sendo as abordagens sem o
achatamento do satélite natural. O Capitulo 12 apresentara as evolugoes temporais de algumas
orbitas e resultados com a investigacao das orbitas considerando o achatamento do satélite

natural. Por fim, o Capitulo 13 trard algumas conclusoes.



2 Revisao Bibliografica

O estudo dos efeitos das perturbagoes nos mais diversos sistemas orbitais tem sido investi-
gado ao longo dos anos. Especificadamente, o efeito da perturbagao do terceiro corpo apresenta
uma longa trajetoria de estudos, analises e resultados que comegaram desde a determinacao
das primeiras parcelas da fungao perturbadora até as presentes abordagens analiticas e compu-
tacionais. Entre os trabalhos nessa area, na década de 60, considerando sistemas com pequenas
excentricidades e inclinagoes entre os corpos Spitzer| (1950) fez uso de termos da Teoria de Hill-
Brown para estudar os efeitos em um problema de trés corpos. Kozai (1959), ao considerar os
efeitos gravitacionais do Sol e da Lua no movimento de um satélite artificial em torno da Terra
desenvolveu, em termos dos elementos keplerianos da sonda, do Sol e da Lua, os principais
termos seculares e de longo periodo da fungao perturbadora. Ele também investigou os efeitos
seculares sobre asteroides com altas inclinacoes e excentricidade, levando em consideragao per-
turbagoes provenientes de Jupiter (Kozai, [1959)). Também foram realizadas investigagoes sobre
as contribuicao dos efeitos da Lua e do Sol (luni-solar) por Blitzer| (1959), que contribuiu com
estudos considerando orbitas de baixa altitude em torno da Terra. Seus resultados demonstra-
ram um movimento de precessao do plano da 6rbita. Entretanto, seus resultados apresentavam
consideracoes apenas para os termos seculares.

Ao determinar termos da funcao perturbadora considerando os efeitos luni-solares, Kaula
(1962)) apresentou sua parcela nos estudos. Um ano depois, |[Kozai (1963)) mapeou 6rbitas esta-
veis e instaveis considerando o estudo da dinamica de uma 6rbita ao redor da Lua, considerando
a heterogeneidade de sua massa. Entre os estudos realizados por [Roy (1969), ele obteve tais
perturbagoes para um veiculo espacial que orbita a Terra adaptando uma teoria analitica pro-
posta inicialmente para o estudo de um satélite artificial lunar. Seus resultados apresentaram
uma precisao consideravel, que permitia o uso dessa abordagem para satélites com relativa dis-
tancia da Terra. Considerando o achatamento do Planeta, Kozai (1965 contribuiu com termos
indiretos do potencial perturbador e, em (Kozai, [1973)), ele apresentou outras alternativas para
a obtencao dos efeitos perturbativos devido ao Sol e a Lua. Mostrando a significancia das per-
turbagoes do Sol e da Lua em orbitas fechadas com inclinagoes criticas, Hough| (1981) realizou
estudos considerando essas perturbacoes em satélites artificiais com altas altitudes.

Observando as abordagens para o estudo das perturbagoes do terceiro corpo, muitos tra-
balhos fizeram uso de médias e expansoes em termos de uma série de polinomios de Legendre.
Essas médias sao normalmente realizadas em funcao do movimento médio do satélite artificial
ou particula e sobre o movimento médio do terceiro corpo. Dependendo da quantidade de
médias realizadas, esses métodos sao classificados como de dupla média ou média tinica. Sobre
o uso das médias, |Liu et al. (2012) demonstram que esses métodos ja despertavam interesse
em muitos pesquisadores e continua sendo um tépico muito pesquisado. Assim, fazendo uso,
até segunda ordem, da expansao em polindmios de Legendre, Broucke| (1992) obteve a fungao
perturbadora proveniente do terceiro corpo. Posteriormente Prado & Costal (1998) e da Costa.
& de Almeida Prado (2000) foram responséaveis por obter o potencial perturbador realizando a

expansao dos polinémios até a quarta ordem e para ordens superiores, respectivamente.



Tendo um potencial perturbador expandido até a segunda ordem e usando o método de
dupla média, sobre o periodo do satélite e do terceiro corpo, Broucke| (2003)) obteve resultados ao
analisar a agao a longo prazo do terceiro corpo sobre um satélite artificial com massa desprezivel,
obtendo resultados que permitiram determinar regioes com Orbitas circulares e elipticas com
baixa variacao da excentricidade, bem como 6rbitas congeladas e elipticas.

Mencionando a importancia do estudo de sondas e satélites artificiais e considerando as
possiveis perturbagoes provenientes da a¢do de um terceiro corpo, de Almeida Prado (2003))
estudou a evolugao orbital de sondas em torno dos mais importantes satélites naturais do Sis-
tema Solar, incluindo a Lua e os satélites Galileanos de Jupiter. Suas investigagoes buscavam
localizar as condigoOes inicias que garantiriam a sobrevivéncia da 6rbita mesmo diante das per-
turbagoes sofridas pela acao do terceiro corpo. Nesse sentido os tempos de vida ttil dessas
orbitam foram estimados para cada satélite natural, sendo verificada também a existéncia de
orbitas equatoriais e congeladas.

Orbitas congeladas séo aquelas que apresentam a caracteristica de conservar o argumento do
pericentro e a excentricidade. Elas apresentam bastante interesse cientifico quando se trata de
orbitas lunares, pois elas permitem que o veiculo passe sempre por uma dada latitude com uma
mesma altura em relagdo a superficie do satélite natural (Carvalho et al., |2010). Assim como
elas, as orbitas quase polares e de baixa altitude sao extremamente relevantes na realizagao de
missoes de observagao, uma vez que permitem uma boa cobertura do objeto (Carvalho et al.,
2012). Orbitas com inclinagdo critica, bem como sistemas considerando os efeitos devidos
aos potenciais harmonicos zonais e setoriais, também tem sido investigadas ao longo dos anos
(Carvalho et al., [2010).

Através de um modelo de dupla média com expansao em polindémios de Legendre até se-
gunda ordem, Domingos et al.| (2008)) trazem uma abordagem semi-analitica em conjunto com
simulagoes numéricas com o objetivo de estudar a perturbacao orbital produzida por um ter-
ceiro corpo sobre uma sonda espacial. Esse estudo ajuda no cenario dessas missoes, pois supre a
auséncia de formulagoes que considere a influencia da excentricidade do perturbador, de forma
explicita, na funcao perturbadora, assim como executa também um estudo numeérico de sistemas
de trés corpos onde o corpo perturbador se encontra em 6rbita eliptica. O presente trabalho,
com base em estudos anteriores (de Almeida Prado, |2003); (Broucke, |2003) e (Murison, 1989)),
estuda a permanéncia de um satélite artificial em o6rbitas quase circulares e tridimensionais em
torno da Lua considerando a agao da Terra, como terceiro corpo, levando em conta, na expres-
sao da funcao perturbadora, a excentricidade do corpo perturbador, e o fato do satélite natural
apresentar uma distribuicao heterogénea de massa. Os resultados permitiram concluir que o
incremento de excentricidade na 6rbita do perturbador é responsavel por provocar oscilacoes
na excentricidade da érbita do veiculo espacial. Entretanto, essas oscilagoes agem de forma a
reduzir as oscilacoes ja apresentadas no caso onde o perturbador tem uma oOrbita circular. Os
resultados também focaram no estudo de inclinagoes criticas e érbitas congeladas.

Carvalho et al. (2009) apresentam parte do estudo dos efeitos gravitacionais devido a um

terceiro corpo sobre uma sonda que orbita a Lua, considerando nesse cenario os efeitos devidos



a distribuicao nao uniforme da massa do satélite natural. Nesse sentido, os termos J2 e C22
sao considerados. Parte das investigacoes foram realizadas com o uso do método de dupla
média, técnica essa ja utilizada em outros trabalhos. Como continuagao dos estudos realizados,
Carvalho et al.| (2010) também realizaram o estudo da dindmica de um satélite artificial em torno
da Lua considerando a nao esfericidade da mesma, além dos efeitos da perturbagao proveniente
de um terceiro corpo, neste caso a Terra. Entretanto, em Carvalho et al.|(2010) a 6rbita descrita
pelo corpo perturbador nao era circular e apresentava uma excentricidade. Em ambos os casos
o sistema de referéncia foi centrado na Lua. Para estudar a evolugao temporal da dinamica,
uma teoria analitica, utilizando os polindmios de Legendre expandidos até a quarta ordem na
excentricidade, foi mesclada com simula¢oes numéricas e o método perturbativo de Lie-Hori.
Foram obtidos resultados que mostram condi¢oes bastante proximas de érbitas congeladas que
podem ser usadas em missoes a satélites naturais.

Considerando o uso de satélites em regides de médias altitudes, Lara et al.| (2012)), apresen-
tam o estudo dos efeitos sobre o veiculo espacial devido a nao esfericidade do corpo central e da
perturbagao de um terceiro corpo, considerando altas ordens na expansao da funcao perturba-
dora. Essa investigacao apresenta aspectos importantes, uma vez que, tratando-se de dinamicas
de periodos longos, as perturbagoes provenientes do terceiro corpo podem apresentar efeitos im-
portantes. Essa expansao em um maior nimero de termos é importante, mesmo para orbitas
de baixas altitudes, que em geral sao estudadas com a funcao perturbadora do terceiro corpo
expressa em termos dos polindémios de Legendre apenas até segunda ordem, dado o longo tempo
estudado. Ja no estudo de érbitas médias e altas, o efeito do terceiro corpo é sentido de forma
mais acentuada, demonstrando uma maior importancia de um maior nimero de termos nessas
regioes, podendo esse efeito ser comparavel a outros efeitos, como o J2 do corpo central. Além
disso, os resultados demonstram que o truncamento da funcao perturbadora em ordens mais
altas apresenta uma melhor descrigao para o estudo da evolugao temporal das érbitas do veiculo
espacial ou sonda, (Lara et al., 2012); (de Almeida Pradol [2003)); (Laskar & Boué| 2010))).

Liu et al.| (2012)) estudaram os efeitos perturbativos de longo prazo nas érbitas de altas
altitudes devido ao terceiro corpo considerando na func¢ao perturbadora a inclinagao do corpo
perturbador. Baseado em estudos anteriores, (Broucke| 2003)), (de Almeida Prado, 2003), (Do-
mingos et al., |2008]), eles propuseram retirar o corpo perturbador do plano equatorial de refe-
réncia fixo no corpo central. Sua abordagem foi feita utilizando o modelo analitico de dupla
média, realizadas sobre os movimentos médios da particula e do terceiro corpo, e expandindo
os polinémios de Legendre até a segunda ordem. Validando o método, ele apresenta compa-
racoes dos resultados obtidos pela dupla média com a integracao do problema de trés corpos
restrito e eliptico completo, assim como usando também modelos com a média realizada ape-
nas sobre o movimento médio da particula. Seu algoritmo foi validado utilizando um sistema
Veiculo-Marte-Sol.

Considerando o crescente interesse na realizacao de missoes em torno de diversos satélites
naturais do sistema solar, Carvalho et al. (2012) estudaram o comportamento de uma sonda

orbitando em torno de Europa, em orbitas baixas, considerando nesse cenario as perturbagoes



gravitacionais provenientes de Jupiter, terceiro corpo, e a nao uniformidade na distribuigao de
massa de satélite. Os termos J2, J3 e C22 do potencial gravitacional do corpo foram considera-
dos. Em sua abordagem, utilizou o formalismo hamiltoniano considerando uma hamiltoniana
com dependéncia explicita do tempo, bem como o método de médias sobre orbitas elipticas
para a sonda espacial. Os resultados apresentaram a comparagao da vida tutil das orbitas es-
tudadas mediante calculos com uma e duas médias sobre o movimento médio. O estudo de
orbitas congeladas também foi realizado.

Destacando os géiseres detectados em Enceladus, durante a realizacao da missao Cassini,
bem como as composigdes quimicas encontradas neles, Konstantinidis et al.| (2015) apresentam
uma missao que consiste em realizar a implantacao de uma sonda sobre umas das fissuras na
superficie congelada de Enceladus, onde se originam os géiseres, de forma a ser possivel que
dispositivos derretam a crosta congelada do satélite ao mesmo tempo em que realizam buscas
por micro-organismos vivos nos liquidos que compoem as erupcoes, antes que essas estruturas
possam ser comprometidas pelo contato com o vacuo do espago. Nesse sentido |Konstantinidis
et al.| (2015) apresentam a estrutura de um destes dispositivos, bem como a dinamica da érbita
de rastreamento escolhida para a realizacao da missao.

dos Santos et al.|(2017)) propuseram investigar o tempo de estabilidade de uma sonda espacial
em torno de um satélite natural em um sistema de trés corpos tendo o sistema Callisto-Jupiter
como referéncia, mas atribuindo diferentes valores para a excentricidade do corpo perturbador,
considerando nesse caso que o satélite natural seja o centro do sistema de referéncia e Jupiter
o terceiro corpo. Toda a abordagem foi realizada considerando que o perturbador tinha uma
orbita eliptica e levando em conta a nao esfericidade do satélite natural.

Cinelli et al. (2019) apresentam um estudo, de forma analitica e numérica, realizado con-
siderando o tempo de vida de uma sonda ao redor de Europa na presenca de Jupiter como
terceiro corpo. As oOrbitas de interesse foram orbitas com baixa altitude mas altamente inclina-
das, devido ao fato desse tipo de 6rbita se aproveitar da rotacao do corpo celeste para observar
toda sua superficie mais rapidamente. As simulagoes levaram em conta a nao coplanaridade de
Jupiter e Europa. Foram realizados calculos de dupla média e considerados os termos da nao
esfericidade do satélite (J2 e J4). Seus resultados mostraram mapas de tempo de vida para
diferentes condi¢oes para o pericentro e nodo inicial da sonda e apresentaram condigoes favo-
réaveis a prolongar a vida 1til dessas orbitas utilizando sistemas propulsivos. No mesmo intuito
de estudar luas de Jupiter, Massarweh (2020) realizou estudos para Enceladus, em busca das
condicoes de oOrbitas favoraveis a realizacao das missoes propostas para o satélite natural.

Dependendo da complexidade do sistema em estudo, nao ¢é possivel a obtengao de resultados
sem uma implementacao computacional. Problemas a partir de trés corpos nao apresentam uma
solugao analitica fechada.; a menos de casos muito particulares nas condigoes iniciais. Assim,
muitos estudos, como visto, alternam entre uma analise analitica e simula¢oes computacionais.
Com isso passa a ter grande importancia o uso dos integradores numéricos. Um dos integradores
bastante utilizado nos tultimos anos é o pacote de integracao Rebound. Projetado para simular

dindmicas colisionais, o pacote é altamente modular e de facil personalizacao para diversos



trabalhos envolvendo muitos corpos. Entre os trabalhos apresentados com esse integrador, um
destaque vai para Rein & Liu (2012), que discute as estruturas apresentadas no coédigo do
integrador, bem como apresenta os resultados realizados para a verificacao da precisao. Esses
resultados demonstraram a gama de sistemas que podem utilizar o integrador. Entre algumas
aplicagoes do uso do integrador estao os sistemas de anéis planetarios e outros sistemas orbitais
((Siqueiral, 2019), (Lattari, 2019) e (de Sousa et al.,2019)). Entres seus integradores, o IAS15,
um integrador de 15% ordem para simulacoes de dinamicas gravitacionais, é capaz de desenvolver
sistemas com encontros proximos e Orbitas excéntricas. Resultados apresentados por |[Rein &
Spiegel| (2015) demonstram a eficiéncia do integrador frente a integradores conhecidos.

Como apresentado, existe uma gama de missoes propostas para observar, mapear e coletar
dados e objetos nos mais diversos corpos no espago. A literatura também mostra muitos traba-
lhos buscando estudar sistemas perturbativos, com o objetivo de investigar o comportamento
orbital de veiculos espaciais. Nesse sentido, o presente trabalho tem o objetivo de contribuir
com futuras missoes espaciais através do mapeamento e previsao do comportamento das érbitas

para sondas em missoes de observagao de varias luas do sistema solar.



3 O Problema de dois corpos e o achatamento do corpo

central

Um problema muito utilizado nos estudos em mecéanica celeste é o problema de dois corpos
(P2C). Nele, sendo conhecidas as configuracgoes iniciais, como as posicoes (75(t) e 7;(t)) e as
velocidades (F,(t) e f;(t)), de duas particulas de massa nao nula, em um determinado instante de
tempo tg, e considerando que elas se movimentam sob a acao de uma forga gravitacional mutua,
temos o problema de determinar a localizacao dessas massas em qualquer instante de tempo t
(Royy, 2004). Esse problema também pode ser abordado considerando elementos orbitais, que
serao apresentados nesse capitulo. Todo o sistema do P2C pode ser construido através da lei da
gravitacao universal de Newton. Longe de possiveis perturbacgoes, o P2C é singular no que diz
respeito a solugao, pois, ele apresenta uma solucao geral e completa, sendo possivel resolver o
problema de forma analitica. Esse fato torna o modelo propicio de ser utilizado em uma gama
consideravel de sistemas, uma vez que muitas dinamicas podem ser adaptadas e estudadas,
pelo menos em primeira aproximagao, através do problema de dois corpos. O movimento dos
Planetas, asteroides ou particulas em torno do Sol e o estudo do movimento de satélites naturais
ou artificiais em torno de um Planeta exemplificam situacoes que sao possiveis de serem estudas
usando P2C (Murray & Dermott|, [2000). Existe também a versdo chamada de "Problema de
dois corpos reduzido", onde é considerado que a massa do corpo priméario é muito maior do
que a do segundo corpo envolvido no estudo (Morbidelli, |2002)). Nesta perspectiva, tratando-se
de um problema bastante conhecido na literatura, baseado em [Murray & Dermott| (2000)) e
Roy| (2004), algumas consideragdes sobre o problema de dois corpos podem ser vistas no Anexo

Teorico.

3.1 Problema de dois corpos perturbado.

No problema de dois corpos, verifica-se que, dadas as condigoes no momento t, do sistema,
¢é possivel determinar os elementos orbitais para o objeto que orbita o corpo de maior massa.
Entretanto, devido a auséncia de perturbacoes, esses parametros sao constantes para qualquer
tempo t. Porém, diversos tipos de perturbagoes podem interferir na dindmica do sistema. A
nao esfericidade do corpo central, ou mesmo do corpo secundario, forcas de arrasto atmosférico,
marés planetarias e, dependendo dos corpos envolvidos no sistema, a pressao de radiagao solar
podem ser exemplos de perturbagoes as quais o sistema pode ser submetido (Burns, 1976)).
Além disso, perturbagoes provenientes de outros corpos proximos a regiao de estudo também
contribuem para a evolucao da dinamica. O caso da presenca de um terceiro corpo é particular-
mente importante para o presente estudo e seré tratado com mais detalhes no Capitulo 4. Como
as pertubacoes provenientes da nao uniformidade do corpo central também sao fundamentais

para o presente trabalho uma breve abordagem serd apresentada a seguir.



3.2 O problema da nao esfericidade dos corpos.

Para o estudo dos efeitos da atragao gravitacional de muitos corpos é, normalmente, por
medidas de simplificacao e primeiros estudos, considerado que exista uma homogeneidade na
distribuicao de suas massas. Nesses casos, na auséncia de perturbacgoes, as orbitas descritas
pelos objetos que podem orbitar esses corpos sao, keplerianas e bem comportadas. Entretanto,
ainda que muitos corpos presentes no Sistema Solar sejam aproximadamente esféricos, existem
desuniformidades na distribuicao de suas massas. Nesse sentido, para o estudo de satélites e
sondas espaciais, que se encontram em regioes extremamente proximas aos corpos, os efeitos
devidos a essas configuragoes da massa, e assim dos campos gravitacionais, sao considera-
velmente sentidos e importantes. Portanto, realizar estudos considerando a distribui¢ao nao
uniforme dos corpos a serem orbitados configura-se como um tema importante para a realizacao
de missoes espaciais. Assim, nessa subsecao, consideramos a nao esfericidade do corpo central,
apresentando uma breve abordagem do formalismo matematico e os efeitos provocados pelo

achatamento sobre os elementos orbitais das particulas.

3.2.1 O problema do achatamento do corpo central.

Para entendermos como uma distribuigao continua e arbitraria de massa para o corpo central
age sobre o potencial sobre uma particula p, e assim sobre as equacoes do seu movimento,
consideremos um esquema, como o apresentado na FIGURA , no qual um sistema de
referencial é colocado sobre um corpo de distribuigao finita de massa, sendo que o centro de
massa do corpo coincide com a origem dos eixos coordenados. Dessa forma, as coordenadas
de um elemento de massa, dM, e da particula p, externa ao objeto, sdo (X,Y,Z) e (z,y, 2),

respectivamente.

Figura 3.1: Esquema do potencial sobre uma particula p devido a um corpo limitado com
distribuicao de massa p.

r Z
q)l
p
A
o
1dMm p

rc/ |

V":::““-, :::-‘- y
1‘/

10



Onde, os angulos A e X correspondem as longitudes, em relacdo ao eixo x, do elemento
de massa dm e da particula P. ¢’ e ¢ exprimem os angulos das colatitudes da particula e do

elemento de massa e

:x2+y2+22
=X +Y?4+ 277 (3.1)
N ==X +y-Y) +(:-2)

o BN

Com base nas defini¢oes, para um corpo de dimensoes finitas, cada elemento de massa
dM produz, sobre uma particula p, um potencial dU. O potencial total experimentado pela
particula, p, devido a este objeto, é apresentado por [Broucke| (2003), de modo que a atragao de

cada elemento de massa da distribuigao é contabilizado (Kuga et al., [2011)):

va [ o

Através da Eq (3.1)) é possivel distribuir os termos do modulo da distancia relativa entre os
corpos, como apresentado no Anexo Tedrico, para obter uma solucao para o potencial U em

termos dos polinémios de Legendre de forma que:

Sendo que U, = % [ P,a™dM, onde P, sdo os polindmios de Legendre. Assim, ¢ possi-
vel observar que o potencial gerado por um corpo finito sobre uma particula qualquer pode
ser escrito como a soma de fungoes potenciais (Roy, [2004). As observagoes derivadas desses
resultados podem ser encontrada no Anexo Teorico.

Ao considerarmos que a distribuicao de corpos apresentada seja descrita por um sistema
de referéncia em coordenadas esféricas, também presente na FIGURA , é possivel obter,
(Kuga et al., 2011]), que o potencial para cada elemento de massa, juntamente com a expansao

em coordenadas esféricas, pode ser reescrito na forma:

dU = GiM Z Z (2 —dmo) Hanpmn(sen¢)Pmn(sengb/)cos(m()\ - X)) (34)

n=0 m=0

Onde os P, sao os polindémios associados de Legendre. A utilidade desse formalismo esta
na possibilidade da localizagao da particula, e dos elementos de massa, através dos modulos
dos raios contidos em « e das suas longitude A e latitude ¢. Integrando a Eq é obtida a
solucao apresentada por [Kuga et al.| (2011):

U_ GM
Tp

Z Z (g) (Crmcos(m) + Spmsen(mM)) Py, (seng) (3.5)

n=0 m=0

Onde R é o raio equatorial do corpo central e os coeficientes C,,, € Sy, dizem respeito

11



aos harmonicos esféricos. Para cada distribuicao de massa apresentada pelo objeto central
esses coeficientes sao estabelecidos de modo a expressar o potencial gravitacional do objeto.
Considerando corpos que apresentem simetrias azimutais, m = 0, temos que seus harmoénicos
apresentam a caracteristica de serem polindmios de grau n, possuindo n raizes reais (Kuga et al.|
2011). Esse harménicos, por sua vez, ndo dependem da longitude e, desta forma, recebem
o nome de harmonicos zonais. Os coeficientes C,, € Sy, da Eq estao relacionados a
esses harmonicos e devido a simetria azimutal, apresentam a caracteristica de que S, = 0 e
Jn = —Lno-

Restringindo ainda mais a geometria do corpo central, para que o mesmo possua uma forma
de esferoide, é possivel considerar, além da geometria azimutal, que hé simetria em torno do eixo
equatorial. Desta forma,o potencial pode ser escrito como uma série de harmonicos esféricos
(Roy}, 2004). Através de |Kuga et al| (2011) é conhecido que o potencial gravitacional pode
ser obtido através do potencial de forga pela relacao: V = —U. Desta forma obtemos que o
potencial gravitacional devido a um corpo central com distribuicao de massa nao uniforme é

da forma:

V:

GM
Tp

g 7 (g) Pn(sengb)] (3.6)

Considerando os alvos de estudo do presente trabalho, restringimos nossas investigacoes
sobre as distribuigoes de massa com achatamento dos polos. Como o coeficiente .J; é o harmoénico

responsavel por esse comportamento, o potencial considerado neste trabalho tem a forma:

V=1J

GM (5)2 Py(seno) (3.7)

T Tp

P
Considerando apenas os termos com o efeito dos harmoénicos zonais. Outra consequéncia

presente nessa definicao é que a aceleragao total pode ser dada pela relagao:

7, = —gradV (3.8)

Se partirmos da defini¢ao para o moédulo da posi¢ao da particula, em coordenadas cartesia-
nas, juntamente com o conhecimento dos polinémios de Legendre e do gradiente em coordenadas
cartesianas, é possivel obter as componentes da aceleracao, devido ao achatamento do corpo

central:

Ty =— T
_ _ = _3GMJ2 _ 5_’22 E ’] (3.9)
Y= =J i 2r3 r2 /) | y
s |eeay (5N (R
P i 2r3 3r2 /) |
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A determinagao dessas componentes se faz necessaria neste trabalho para facilitar a imple-
mentagao desses efeitos no integrador Rebound.

Relacionado com o estudo do achatamento do corpo central, Murray & Dermott (2000)
apresentam a presenca de trés frequéncias. Tais frequéncias sdo o movimento médio (n), a
frequéncia radial (k) e a vertical (). Os efeitos provenientes da inclusao dos termos do achata-
mento no potencial estao relacionados de tal forma, com o movimento médio que, para um dado
valor para o semieixo da particula, ela se move de maneira mais rapida do que a taxa esperada
se o movimento fosse apenas kepleriano, provocando assim alteragoes no semieixo maior da o6r-
bita da particula, o qual ndo podera ser mais determinado pela terceira lei de Kepler (Murray
& Dermott), [2000). Como consequéncia geométrica, também devido a inclusdo dos termos do
achatamento, decorre que as novas orbitas possuem movimento do pericentro e do nodo que,
por consequéncia, correspondem ao fato da 6rbita da particula nao mais ser um caminho orbital
fechado. Deste modo, a taxa para a precessao ocorrida no pericentro e nodo podem ser obtidas

através das frequéncia, de modo que:

(3.10)

1

Onde ny = <G$p> ‘)
Resultados semelhantes podem ser obtidos através das equagoes de Lagrange (Murray &
Dermott], 1999), pois elas sao validas também para os casos no qual a fung¢do perturbadora

surge de um objeto nao esférico.
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4 O problema restrito de trés corpos

No presente capitulo, abordaremos o formalismo para o problema restrito de trés corpos.
Ele visa determinar o movimento possivel de uma terceira particula, assumindo que sejam
conhecidas as massas e as posi¢oes dos outros dois corpos (Roy, [2004). Para estudarmos o
problema de trés corpos, de interesse desse trabalho, consideremos que um terceiro corpo seja
incluido na dindmica de dois corpos. Como o problema de trés corpos pode assumir diversas
configuragoes, no presente Capitulo, as dedugoes matemaéticas serao realizadas considerando
que o corpo incluido na dinédmica tenha uma massa muito menor do que as dos demais corpos.
Desta forma é considerado que este objeto nao interfere gravitacionalmente na orbita dos dois
outros corpos, sendo sua massa considerada desprezivel em relagao as demais. Além disso,
considerando que o movimento das massas, em relacao ao centro comum, é circular e é realizado
sobre o mesmo plano, pode-se chamar o presente problema de "problema circular restrito de

trés corpos".

4.1 Formalismo matemaéatico do problema circular restrito de trés cor-

pos.

Para desenvolver as equagoes desse problema considere o esquema apresentado na FIGURA
(4.1)). Nela estao representados dois sistemas de referéncia, que tém como origem o centro de
massa dos dois corpos. Um sistema nao girante, cujos eixos coordenados sao (§,7,¢), e um
sistema girante no qual o eixo x intercepta os dois corpos massivos. Para o sistema inercial
os eixos (£,n) sado coplanares e perpendiculares e o eixo ({) é perpendicular ao plano formado
por (£,71) (Roy, [2004)). Ja para o sistema girante, tomando o eixo (&) do sistema inercial como
direcao de referéncia, o angulo de giro do sistema é dado por nt, onde n é o movimento médio,

que é 0 mesmo entre as massas e o centro de massa do sistema (Murray & Dermott, [1999)).

Figura 4.1: Diagrama vetorial do problema de trés corpos, contendo as massas m; € ms € a
particula p, com massa infinitesimal. Dois sistemas coordenados, centrados no centro de massa
do sistema, estdo presentes no diagrama. Um sistema ¢é inercial, com eixos (£,7) e eixo (
perpendicular a estes, e um outro sistema girante com eixos (x,y, z) e taxa angular de nt.

P

12
nA

nt

K1

e 4

Fonte: (Murray & Dermott), 1999).
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Se considerarmos que as massas dos corpos sao m; e mo, a unidade de massa do sistema

pode ser normalizada de modo a ser definida de forma que:

G(mi+mg) =1 (4.1)

E possivel determinar também que n?a® = G (mq 4+ my), sendo a o semieixo maior. Assim,
considerando que a massa do primeiro corpo ¢ muito maior do que a do corpo secundario, é
possivel definir a razao de massa para o corpo de massa My €COMO:

po = T (4.2)
mi1 + Mo

Pela Eq.7 podemos escrever na forma ps = Gms. As razoes de massa definidas acima,

podem ser relacionadas de modo que:

pa=1— (4.3)

Sendo ps < 0,5. A dimensao de comprimento também pode ser normalizada ao considerar que
a distancia entre as duas massas seja unitaria (Murray & Dermott, [1999).

Como estamos interessados em investigar a evolugao orbital da particula de massa des-
prezivel, Roy| (2004) apresenta que a aceleracdo resultante que age sobre uma particula, em
um sistema de 3 corpos, pode ser expressa, para o caso onde a massa da particula pode ser

desconsiderada na forma:

23: “—3 (4.4)

Através do sistema proposto e considerando que as coordenadas das massas e da particula
sao (&1,m,¢1), (&2,m2,(2) e (&,1m, (), respectivamente, é possivel escrever as componentes da
aceleragao resultante e através das expressoes que relacionam o dois sistemas, inercial e girante,
demonstradas no Anexo Teérico, é possivel por meio de algumas manipulagoes matematicas

obter as trés equagoes diferenciais de segunda ordem que descrevem o movimento da particula

infinitesimal:
.. . T +x Tr—x
B2 =— g + i 31}
re re
- J J
4 2% —y=— “—§+“—§]y (4.5)
L7 T
5 _ M1+M2]
rl 7“2

Os termos que nao apresentam a variavel temporal explicitamente podem ser reorganizados de

modo a definirmos uma func¢ao U = U(x,y, z), (Roy}, 2004), na forma:

2 2

+ -

U:(x2y>+ 2 2 (4.6)
1 2
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Nela estao presentes tanto o potencial gravitacional devido as duas massas, como o poten-
cial centrifugo (Murray & Dermott| [1999)). Sendo assim, as Equagoes diferenciais podem ser

reescritas considerando derivadas parciais da funcao U.

i — 2y =0,U
i+ 2& = 0,U (4.7)
$=0.U

Diferente do problema de dois corpos na auséncia de perturbagoes, o problema de trés corpos
nao pode ser resolvido de forma fechada, obtendo assim uma solugao geral para o problema.
Entretanto, é possivel obter informacoes que ajudem a determinar possiveis trajetérias para
a evolucao temporal da particula no sistema. Em muitos casos isso pode ser feito através da
integral ou constante de Jacobi. Ela pode ser obtida ao multiplicarmos cada componente das

equagoes diferenciais, Eq.(4.7)), pela velocidade de sua componente correspondente.

ou . ou - oU .

xm+yy+zz-—m + —2z
it dU
TT 2z =
vy At
Desta forma, ao integrarmos a Eq.(4.8)), é obtido como resultado a expressao:
P4+ =20-C (4.9)

Onde C' é uma constante de integragao. Assim é possivel reorganizar, considerando as

Eq.(4.7) e Eq.(4.9), e obter uma a expressao para a constante de Jacobi:

C:(ﬁ+yﬂ+2(1_m)+2m—4?—f—d2 (4.10)
1 )

Essa constante é conhecida como integral da energia relativa, ja que no problema restrito
nem a energia nem o momento angular sdo conservados (Murray & Dermott, 2000). Ela pode
ser também representada em funcao das coordenadas do sistema inercial apresentado anterior-
mente.

Outras abordagens que visam determinar informacoes do sistema sao as superficies ou curvas
de velocidade zero. Considerando a Eq., que descreve a integral de Jacobi, é possivel
conhecer as regioes sobre as quais a velocidade da particula teria um valor nulo. Através dessa

abordagem a Eq.(4.10) toma a forma.

1 2
C:(ﬁ+y%+2( mm)+ o (4.11)

)
Determinadas tais superficies é possivel investigar quais regides seriam proibidas para o

movimento da particula, restringindo desse modo o tipo de provaveis trajetérias da mesma.
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Outros estudos podem ser considerados ao serem determinadas regioes de estabilidades conhe-
cidas como pontos de Lagrange. Eles sao obtidos ao considerar a configuracao dos corpos e
as curvas de velocidade zero. Podem ser realizadas também abordagens que tenham como ob-
jetivo estudar o problema de trés corpos através das fungdes perturbadoras ((Brouckel 2003)),
(de Almeida Pradol 2003)), (Domingos et al.,[2008) e (dos Santos et al.,2017))). Atraves de algu-
mas restri¢coes dessas fungoes é possivel investigar o comportamento dos elementos orbitais das
particulas, considerando, todas ou algumas; perturbacoes seculares, de curto e longo periodo.
Entretanto, em muitos casos sao aplicadas médias e expansoes até determinadas ordem para
a realizacao dessas abordagens, que sao utilizadas solugoes semi-analiticas e implementacoes
computacionais. Nesse sentido, a evolugao geral do problema de trés corpos pode ser obtida
através de métodos computacionais e integradores numéricos. No presente trabalho utilizare-
mos ferramentas computacionais para determinar o comportamento das sondas nos sistemas

escolhidos.
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5 Levantamento de dados e uso do integrador Rebound

Como apresentado no Capitulo 1, o objetivo desse trabalho é estudar a dinamica e as
regioes de estabilidade de sondas espaciais em torno de satélites naturais, estando esse sistema
sob a acgao da perturbacao de um terceiro corpo. Realizaremos, posteriormente, em alguns
casos, estudos considerando o achatamento desses satélites naturais. Para a realizacao das
simulagoes foi necessario primeiramente realizar um levantamento de dados sobre os principais
satélites naturais do Sistema Solar. Apods esse estudo foram determinados os pardametros e
os intervalos de interesse para o presente estudo, visando ser possivel envolver no estudo nao
somente satélites naturais conhecidos como também possiveis outros corpos e sistemas que se
enquadrem nas condi¢oes de investigacao. Sendo assim, o presente capitulo ird apresentar o
levantamento de dados realizado e, posteriormente, a modelagem computacional e a validacao

do integrador utilizado no trabalho.

5.1 Modelagem do problema e banco de dados.

Para realizar a implementacao computacional se faz necessario determinar o sistema em es-

tudo, que consiste em determinar os corpos envolvidos e suas configuracoes. Para isso considere

os esquemas apresentados na FIGURA (5.1)).

Figura 5.1: Esquemas dos sistemas de referéncias utilizados no presente trabalho. Em (a) o
satélite natural é a origem do sistema e no esquema em (b) é o planeta.

(a) Sistema centrado na lua. (b) Sistema centrado no planeta.

Z

z

Planeta

Satélite natural

Planeta

Através de algumas matrizes de rotagao o sistema constituido por trés corpos, o Planeta,
o satélite natural e a sonda espacial de massa negligenciavel, tem como centro do sistema de
referéncia o satélite natural como mostra a FIGURA (5.1])(a). Estabeleceremos um sistema de
coordenadas cartesianos no centro de referéncias para obter os vetores de posi¢ao para a sonda
(Tps) e o Planeta (7), bem como a distancia relativa entre ambos (7,). Os esquemas das orbitas

descritas por esses corpos sao apresentados na FIGURA (j5.2)).
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Figura 5.2: Esquemas das orbitas descritas pela sonda, corpo perturbador e satélite natural.
(a): satélite natural como centro do sistema de referéncia e (b): planeta como centro do
sistema de referéncia.

Planeta . Sonda

Satélite
Natural

Planeta l

Plano de Referéncia Plano de Referéncia.

(a) (b)

Plano
de
/ Referéncia

Satélite

(c) nstural Planeta

Com base no modelo apresentado na FIGURA podemos considera que o planeta,
corpo responsavel pela perturbacao das érbitas da sonda no sistema, pode ser tratado como
um terceiro corpo do sistema. Deste modo, podemos mensionar, em alguns casos, o planeta
ou corpo perturbador como o terceiro corpo do sistema. Entretanto, para o presente estudo,
considerou-se, que o terceiro corpo, planeta, fosse o centro do sistema de coordenadas do nosso
sistema, como na FIGURA (5.1)(b) e (5-2)(b). Assim o satélite natural descreve uma 6rbita
circular e coplanar, em relagao ao plano equatorial do planeta. O caminho orbital descrito pela
sonda espacial pode assumir diversas configuracoes de acordo com a necessidade da investigacao.
Portanto, de modo geral é possivel classificar a 6rbita, osculadora inicial, descrita pela sonda
como tridimensional e configurada para orbitar apenas o satélite natural. Considerando a massa
dos corpos envolvidos, a sonda pode ser considerada com uma particula de massa negligenciavel.

Desta forma, podemos determinar que as condigoes iniciais dos corpos envolvidos no sistema,

sao:
e Planeta: massa (Mp), raio equatorial (Rp).

e Satélite natural: massa (M;), raio equatorial (Rs) e semieixo maior (as) da orbita em

torno do planeta.

e Sonda: semieixo maior (ag), excentricidade (ep), inclinagao (1), argumento do pericentro

(wp) e longitude do nodo (£2p).
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Sendo que todas as condi¢oes para a orbita inicial da sonda sao genéricas, uma vez que nao
foram utilizados dados de uma data particular. Um levantamento bibliografico foi realizado
para catalogar as caracteristicas de cada satélite natural cléssico e seus respectivos planetas.
Todos os dados sao apresentados considerando um sistema de referéncia centrado nos Planetas,
veja a FIGURA (b) As transformacoes para o sistema de referéncia do problema, quando
necessarias, foram realizadas dentro do pacote de simulagoes desenvolvido.

Visando tornar o sistema adimensional, alguns processos de normalizagao foram realizados.
A normalizagao sobre as massas foi realizada com base na Se¢ao (4.1) e Eq. e , onde as
razoes de massa normalizadas passaram a ser denotadas por up e us, para o Planeta e satélite
natural, respectivamente. Todas as dimensoes de comprimento, por sua vez, foram normalizadas
com base no semieixo maior da érbita do satélite natural em torno do seu respectivo planeta
de acordo com a Equacao (5.1)):

L (5.1)
as

Em que o; é qualquer comprimento ou distancia utilizada no sistema, como raios dos corpos,
modulos de componentes da posi¢ao ou o préoprio semieixo maior e a, diz respeito ao semieixo
maior inicial da sonda em torno do planeta ou corpo perturbador.

A partir dos dados coletados os raios dos corpos centrais foi determinado através das razoes
de massa, s, € das densidades normalizadas, p,, dos objetos. Para isso, considerando, inici-
almente, que a densidade desses satélites fossem uniforme, os raios normalizados (R,) desses

corpos, podem ser obtidos como

1
em que y = (1)3 e f é o fator

1
A 3°

3
Desta forma, assim como a massa, a densidade dos corpos foram normalizadas no sistema.

Para isso, considerando que as densidades dos corpos p foram determinadas em g/cm?, seu

valor normalizado ¢ dado por:
3
pap
= 5.3
P (M P + M s) ( )
Sendo M, e M, respectivamente as massas do planeta e do satélite, em gramas, e as; o

semieixo maior do satélite em cm. Realizados os calculos necessarios, os dados obtidos foram

entao organizados na Tabela.
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5.2 Integrador Rebound

E conhecido que os problemas gravitacionais de N-corpos, para N > 2. ndo possuem solu-
¢oes analiticas. O que existem s@o alguns casos particulares que envolvem pontos de estabili-
dade, curvas de velocidade zero, e outras abordagens para casos especiais (Murray & Dermott],
1999). Sendo assim, se faz necessario o uso de ferramentas computacionais para que sejam
obtidas as informacoes sobre a evolucao de sistemas de N corpos. Nesse trabalho utilizamos
o pacote do integrador Rebound, um integrador de N-corpos de cédigo aberto, disponivel em
(https://github.com/hannorein/rebound), que embora tenha sido desenvolvido para es-
tudo de eventos colisionais, pode ser adaptado de maneira a atender os mais diversos problemas
fisicos e estatisticos (Rein & Liu, [2012)). Seu codigo fonte é escrito em linguagem de programa-
¢ao C, sendo possivel também realizar simulagoes em Python.

O pacote Rebound é composto de diversos integradores numéricos que visam atender as
necessidades de cada problema em estudo, sendo possivel escolher integradores para dinamica
de sistemas conservativos ou mesmo dissipativos mantendo, em todos eles, a precisao em seus
resultados. Sendo assim, é possivel realizar a integracao nao s6 de sistemas que estejam sob
agao da forga gravitacional, mas também sistemas que apresentem N forcas dissipativas. Outras
vantagens apresentada pelo Rebound sao a possibilidade de calcular efeitos de auto-gravidade
dos objetos; sua configuracao modular, permite um melhor gerenciamento na construcao do
codigo para o simulador; assim como o uso de sistemas de diferentes condigoes de contorno
(Rein & Liu, [2012)). Ele consegue manter seus erros sistematicos abaixo da precisao da méaquina,

mesmo realizando a integracao de movimentos de corpos que apresentem excentricidades altas.

5.3 Implementacao computacional

Através do esquema apresentado na Secao (5.1), juntamente com o levantamento de dados
realizado e os resultados apresentados por|de Almeida Prado| (2003), foi desenvolvida, utilizando
o pacote de integragao Rebound, uma rotina computacional para descrever a evolugao temporal
da dindmica das sondas. Dentro dos pacotes de integradores apresentados, o integrador IAS15,
(Integrator with Adaptive Step-size control, 15th order), foi selecionado para ser utilizado (Rein
& Spiegell [2015)), pois, ele é um integrador, de 15% ordem, com controle variavel de passo. Com
base no desenvolvimento realizado na Secao (4.1) sobre o problema de trés corpos é possivel

determinar a constante gravitacional do sistema por:

G — ﬁ[k;g—l] (5.4)

my;
Onde m; é a massa do objeto central. Considerando que, pela normalizacao do sistema, as

massas sao normalizadas em funcao da soma das massas do planeta e do satélite temos que:

G = Hi [kg_l]
ey (971

(5.5)

Observando o denominador da Equacao (5.5) e a defini¢do da razao de massa apresentada
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pela Equacao , é possivel concluir que o sistema normalizado possui uma constante gravi-
tacional de valor unitario para todos os sistemas considerados. Assim como o Integrador TAS15,
a constante gravitacional normalizada foi implementada no coédigo.

De modo geral a estrutura do cédigo de integragao pode ser dividida nos seguintes blocos:
Configuragoes gerais do sistema, leitura dos dados de entrada, calculos secundarios necessarios
para a implementacao dos objetos, implementagao dos corpos na dinamica, evolucao temporal
do sistema verificando colisoes e ejecoes e registo da dindmica das particulas, quando solicitado.
As configuragoes gerais do sistema dizem respeito a escolha do integrador do pacote, o valor da
constante gravitacional do sistema, o tempo canonico da evolugao temporal e, em alguns casos,

o valor do harmoénico zonal Js.

5.3.1 Dados de entrada.

Para realizar as simulagoes numéricas, com base nos dados apresentados na Tabela ,
os dados das configuracoes do planeta e do satélite natural foram implementados no codigo
através de arquivos de entrada de dados. Para a implementacao do planeta, com base na
Eq., a razao de massa up foi calculada internamente no programa, que recebeu o valor
para o satélite natural. Devido a normalizacao e as condigoes estabelecidas, o semieixo maior
da orbita do satélite em torno do planeta tem valor unitario. E fornecida ainda a densidade
normalizada dos satélites, para que sejam determinados, internamente através da Eq.7 0s
raios equatoriais dos mesmos. O raio normalizado do planeta também é fornecido, assim como
os elementos orbitais iniciais da sonda. Através dessas condi¢oes é construida uma grade de
condicoes que realiza a simulacao considerando as combinagoes de razao de massa e densidade
normalizada dos satélites naturais. Do mesmo modo, as condigoes iniciais para a sonda, que
orbita o satélite natural, também sao implementadas construindo uma grade que, dependendo
das condigoes escolhidas, varre as combinagoes dos elementos osculadores genéricos iniciais aq,

eo, Iy, wp € )y a partir do tempo inicial £ = 0.0.

5.3.2 O Achatamento do corpo central e os critérios de colisao e ejecao.

A inclusao do achatamento do corpo central na rotina de simulacao foi realizada com base no
formalismo apresentado no Capitulo 3. As equagoes para as componentes da aceleracao devido
ao achatamento foram implementadas de modo a incrementar a aceleracao ja experimentada
pelas particulas de acordo com [Siqueira; (2019).

Com base nos estudos realizados por|de Almeida Prado| (2003)), foi estabelecida uma condigao
de colisao para a dindmica das sondas. Ele estabelece um critério de colisao verificando, a
cada intervalo dt, com base no valor do raio do satélite e do seu semieixo maior, o valor da
excentricidade necessaria, Eq.7 para que, caso a sonda estivesse em uma 6Orbita kepleriana,
houvesse uma colisao com a superficie do satélite quando a sonda estivesse no pericentro de
sua Orbita. Sendo assim, para as verificagoes iniciais com |de Almeida Prado (2003), o critério

de colisao determinado pela excentricidade da 6rbita foi utilizado.
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e = ap(t) — Ry (5.6)
ay(?)

Entretanto, para os estudos posteriores, para os diversos sistemas, foi estabelecido um cri-
tério de colisao pela altitude da sonda, configurando-se a colisao quando a altitude da particula
for igual a zero. Uma verificacao da ejecoes das particulas também foi implementada nas si-
mulacoes, considerando como uma ejecao as particulas que apresentassem uma excentricidade
superior a 1 (e, > 1.0). Neste caso, as Orbitas que apresentaram uma excentricidade maior
que 1,0 foram retiradas do sistema, encerando assim a evolugao orbital de tal condicao. As
simulagoes consideraram apenas a verificacao da excentricidade devido ao fato de que levando
em conta o cenéario de missoes em torno dos satélites naturais, mesmo uma érbita com energia

menor que zero, o fato da excentricidade dessa 6rbita atingir um valor maior que 1,0 ja ira

gerar condi¢oes que afastaram muito o objeto do satélite natural.

5.3.3 Fluxograma das simulagoes.

As simulagoes podem ser divididas em dois grandes conjuntos. Em primeiro momento as
simulagoes foram realizadas considerando os efeitos perturbativos do terceiro corpo, e, posteri-
ormente, realizadas sobre a acao do terceiro corpo e o achatamento do satélite. Os esquemas
gerais das simulagoes sao mostrados nos fluxogramas nas FIGURAS e (5.4).
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Figura 5.3: Fluxograma das simulacoes sujeitas apenas aos efeitos devido ao corpo perturbador.
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Figura 5.4: Fluxograma das simulagoes considerando a perturbagao do terceiro corpo e o acha-

tamento do corpo central.

Dados de entrada

v

Configuraces Gerais do

Implementacio
do Perturbadaor.

Simulador.
v
. " Implementacio
Efeito do Achatamento R do satélite natural

h

Implementacio das particulas (sondas)
e construcdo de suas orbitas iniciais.

Registro das condicfes e
remocio das particulas

Colisdes?

Integracéo numérica. da simulacdo.
A
=
an
(=]
Tmdx? H4 particulas? -
«
3

A 4

e

Registro das condices e
particulas sobreviventes.

Sim

Fim da Simulacdo.

Invervalo concluido?

26



5.4 Validagoes e testes dos simuladores.

Para validar o c6digo implementado foram realizadas simulagoes numéricas, essas simulagoes

podem ser divididas em dois conjuntos. Inicialmente, com base em resultados apresentados por

de Almeida Prado| (2003), foram realizadas simulagoes para diferentes satélites naturais em

condigoes especificas visando validar as condigoes de colisao e ejecao. Posteriormente, para
validar a implementacao do J2 foram realizadas simulagoes para trés casos sujeitos a acao do

achatamento, esses resultados sao apresentados nos graficos abaixo.

5.4.1 Simulagoes - |de Almeida Prado (2003)

Seguindo |de Almeida Prado (2003)), os dados apresentados na Tabela (2), foram utilizados

para determinar as densidades normalizadas dos oito satélites naturais investigados por ele.

Esses dados foram implementados no simulador e os resultados obtidos sao apresentados nos
mapas de tempo de vida das FIGURAS (5.5) a (5.7)). As simulagoes foram realizadas sobre as

mesmas condigoes presentes em de Almeida Prado (2003). Para cada razao de massa e densidade

normalizada das luas, verificou-se a evolugao orbital de sondas na faixa de 60° < I < 85° com
intervalos de 5° para a inclinacao, 0,00 < e < 0,50 com passo de 0,05 para a excentricidade e
um valor de semieixo maior igual a 4 vezes o raio equatorial do satélite natural. Em todas as
simulagoes o tempo candnico das simulacgoes foi de 3000, o que corresponde a aproximadamente
477 orbitas dos satélites naturais em torno de seus respectivos planetas. Nessas simulacoes
apenas a condicao de colisao por meio da excentricidade foi verificada. Nas FIGURAS a
os dados sao apresentados através dos mapas de tempos de vida em funcao da inclinacao
e excentricidade iniciais da orbita da sonda, sendo esses tempos de vida expressos em dias e
estabelecidos como o intervalo de duracao da orbita desde um momento inicial ¢ty = 0.0 até o
momento da colisao com o satélite natural, ejecao da regiao proxima ao satélite ou sobrevivéncia

da sonda pelo tempo total de integracao.

Figura 5.5: Mapas da estabilidade das sondas em torno da Lua expressa em dias em funcao da
inclinacao e excentricidade iniciais.
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Figura 5.6: Mapas de tempos de vida das sondas em torno dos satélites naturais lo, Europa,
Ganimedes, Callisto, Tita e Titania em uma escala de dias em fungao da inclinagao e excentri-

cidade iniciais.
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Figura 5.7: Mapas de tempos de vida das sondas em torno dos satélites naturais Tritao e
Caronte em uma escala de dias em fung¢ao da inclinagao e excentricidade iniciais.
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Tabela 2: Tabela das condigoes normalizadas para os satélites naturais lo, Europa, Ganimedes,
Callisto, Tita, Titania, Tritao, Caronte e a Lua, utilizados nas simulagoes com o Rebound.

40

35

30

25

Satélites Naturais | Tempo Sideral (Dias) | as; (Km) | R, (Km) 1 R, Pn

Lua 27,321661 384400 1738 0,0121505 | 0,0045213 | 31383,86

To 1,769137 422000 1815 4,68E-05 | 0,0043009 | 140,43

Europa 3,551181 671000 1569 2.52E-05 | 0,0023383 | 470,55
Ganimedes 7,154552 1070000 2631 7,8E-05 | 0,0024589 | 1252,54
Callisto 16,689018 1883000 2400 5,66E-05 | 0,0012746 | 6525,96

Tita 15,91029 1221830 2575 0,000238 | 0,0021075 | 6070,00
Titania 8,705871 435910 800 6,8E-05 | 0,0018352 | 2626,27
Tritao 5,876843 354290 1600 0,001298 | 0,0045161 | 3364,36
Caronte 6,3871 19700 600 0,111111 | 0,0304569 | 938,88

Fonte: Adaptado de Almeida Prado| (2003)

Os resultados das FIGURAS (5.5) a (5.7)) demonstram a convergéncia das simulagoes, utili-

zando o integrador Rebound, para os resultados encontrados para os tempos de vida das sondas

no estudo das luas por |de Almeida Prado| (2003). Como os resultados das simulacoes sao gera-

dos em funcao dos periodos orbitais dos satélites naturais em uma escala logaritimica de base

10, a comparagao desses resultados com os apresentados por (de Almeida Prado (2003)) pode

ser realizada ao considerarmos que, por comparagao, os resultados das simulacoes realizadas

podem ser transformados para escala em dias pela expressao:

(TempoSideral) 10 (5.7)

tDias

Onde tp;.s ¢ o tempo em dias, como apresentado na FIGURA (5.8) e ¢ diz respeito ao

tempo em periodos orbitais em uma escala em logaritmo de base 10. Os tempos siderais de
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cada satélite natural podem ser obtidos da TABELA .

Figura 5.8: Mapas de tempos de vida, em dias, para alguns satélites naturais do Sistema Solar.
Resultados apresentados por de Almeida Prado| (2003)), nas simulagoes o semieixo maior inicial das
sondas é igual a 4 vezes o raio equatorial dos satélites.
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5.4.2 Validagao das Simulagoes - J2

Como apresentado no Capitulo 4, devido ao achatamento do corpo central, as 6rbitas das
particulas devem apresentar uma regressao da linha dos nodos e uma progressao da linha dos
apsides. Portanto, para validar a implementacao do J, na rotina desenvolvida, foram realizadas
simulagoes considerando uma particula cujas condigoes iniciais estao descritas na Tabela ({3]).
Para diminuir os efeitos da perturbagao do planeta, diferentes valores para o semieixo maior
entre o satélite natural e o planeta foram considerados. Para essas simulacoes considerou-se a
razao de massa e a densidade normalizada para a Lua, como apresentado na Tabela , tendo
em todas as simulagoes que a inclinacao, a longitude do nodo e o argumento do pericentro do
satélite natural sao iguais a zero e a inclinagao inicial da sonda ¢ igual a 10 graus em todas as

simulagoes.

Tabela 3: Condigoes iniciais para a sonda e o sistema satélite-planeta para as simulagoes
incluindo os testes do achatamento.

a ‘ e
Simulagao I
Sonda 0,018085328 | 0,001
Satélite Natural 5,00 0,00
Simulagao II
Sonda 0,018085328 | 0,01
Satélite Natural 5,00 0,00
Simulagao 11
Sonda 0,018085328 | 0,01
Satélite Natural 10,00 0,00

As taxas tedricas para a progressao ocorrida no pericentro e regressao na linha do nodo
podem ser obtidas através da Eq.(3.10]). Desta forma, foi possivel gerar os graficos das Fig.(5.9)

N

a ([5.11]) contendo a evolucao temporal do pericentro e do nodo para simulacoes realizadas e o

modelo teérico.

Figura 5.9: Graficos do comportamento do pericentro (w) e do nodo (£2) no tempo, em um
intervalo de 14000 dias, considerando a agao do Jy da Lua para a primeira condi¢ao de simulacao.
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Figura 5.10: Graficos do comportamento do pericentro (w) e do nodo (£2) no tempo, em um
intervalo de 14000 dias, considerando a agao do J; da Lua para a segunda condic¢ao de simulacao.
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(b) Evolugao temporal do nodo - Simulagao II
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Figura 5.11: Graficos do comportamento do pericentro (w) e do nodo (£2) no tempo, em um
intervalo de 14000 dias, considerando a agao do J; da Lua para a terceira condi¢gao de simulacao.

(a) Evolugao temporal do pericentro - Simulagao III.
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(b) Evolugéo temporal do nodo - Simulagao I11.

T T T T
Q(simulagao.)
Q(Tesrico)

12000

10000

6000 8000
Time (Days)

I
0 2000 4000 14000

Observa-se que os resultados obtidos demonstram que a implementacao dos efeitos devido

ao achatamento do satélite encontram-se dentro da faixa esperada pelos estudos tedricos. As

existentes variacoes apresentadas em relacao a curva teérica podem ser explicadas pelo fato de

que, mesmo com o corpo perturbador tendo sido afastado da regiao, ainda existem residuos dos

seus efeitos, mas que nao comprometem a observacao dos efeitos sobre o pericentro e o nodo

devido ao achatamento do satélite.

6 Regime de simulacoes

Com base nas fundamentagoes tedricas apresentadas, nos Capitulos de 3 a 4, e nos dados

reunidos, foram realizados, inicialmente, estudos visando mapear a estabilidade das orbitas de
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sondas espaciais em torno de diversos satélites naturais levando em consideracao as perturbacoes
de terceiro corpo proveniente de seus respectivos planetas. Posteriormente, visando expandir
o estudo dos efeitos nas orbitas de sondas espaciais devido a presenca de um terceiro corpo,
foram investigadas as dinamicas em torno de diversos sistemas, mesmo que hipotéticos, com
razoes de massa no intervalo de 1071 & 1078, Nessa secao, apresentaremos as consideracoes
adotadas, os regimes e critérios para as simulagoes realizadas. Para os capitulos de resultados
que serao apresentados posteriormente algumas consideracoes foram estabelecidas:

a) Entende-se por sistema, no presente trabalho, o conjunto composto por um satélite
natural, de razao de massa pus e raio Rs, uma sonda de massa negligenciavel que orbita o
satélite natural, e um corpo perturbador cuja razao de massa pode ser escrita como (1 — ).
No caso de orbitas em torno dos satélites naturais, o corpo perturbador foi o respectivo planeta
em torno do qual o satélite natural orbita. Desta forma, nos capitulos de resultados de 7 a 12,
que se seguem, serd adotado o termo sistema para referir-se a essa configuragao.

b) Nos sistemas simulados, o satélite natural, descreve uma orbita circular, coplanar, de
raio unitario em torno do corpo perturbador. Exceto para a se¢ao (7.3) do Capitulo 7.

c) Os raios equatoriais de cada satélite natural, foram estabelecidos considerando a Equa-
¢ao , onde seu valor é determinado pela razao de massa do corpo orbitado pela sonda e
da densidade normalizada do mesmo. Sendo que, no caso dos satélites naturais cléssicos as
razoes de massa e as densidades normalizadas utilizadas foram os valores reais apresentados na
TABELA ([1).

d) Todas as simulagoes foram integradas por um intervalo de tempo total de 3000 unidades
canodnicas, que corresponde a aproximadamente 477 revolugoes do satélite natural em torno do
corpo perturbador. Durante o tempo de integragao foi verificada a possivel colisao da sonda com
o satélite natural, pela verificagao da altitude, assim como a possivel ejecao da regiao préoxima
ao satélite natural ou sobrevivéncia da mesma ao tempo de integracao total. Em todas as
simulagoes nao foram verificadas possiveis colisoes da sonda com o corpo perturbador, pois as
integracoes das orbitas consideradas como ejetadas da regiao proxima ao satélite natural foram
interrompidas.

e) Entende-se por érbitas mais estaveis, além das condigdes que sobrevivem ao tempo total
de integracao, as 6rbitas das sondas em torno do corpo as quais, considerando todas as érbitas
simuladas em seu regime de integracao, possuem os maiores tempos registrados.

f) Entende-se por ilhas de estabilidade as regides de condigdes iniciais as quais possuem
valores de tempos de vida superiores as registradas em toda a sua vizinhanga. Essas ilhas
correspondem as regidoes em branco nos mapas.

g) Os resultados obtidos nas simulagoes sao apresentados nos mapas de tempos de vida.
Neles, os tempos das orbitas da sonda sao apresentados em termos de periodos orbitais do
satélite natural em torno do corpo perturbador, em uma escala logaritmica de base 10, através
das escalas de cores e isolinhas.

Nas simulagoes apresentadas nos capitulos de resultados, diversas configuragoes de razoes de

massa, densidade do satélite natural e configuragoes dos elementos orbitais inicias para a érbita
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da sonda foram consideradas. De modo geral, as simulagoes foram realizadas considerando

intervalos de razoes de massa.

,um'm S /JJs S Nmax (61)

Sendo flmin € fmaz © Valor minimo e maximo da razao de massa para o intervalo de simulagao.
Desta forma, cada valor de razao de massa compreendido nesses intervalos corresponde a razao
de massa de um corpo a ser orbitado pela sonda e, consequentemente, a um sistema. Assim,
para cada sistema (satélite natural-sonda-corpo perturbador) é necesséario determinar o valor da
densidade escolhida para o satélite natural que sera orbitado pela sonda, para assim determinar
seu raio, pela Equacao . Os valores das densidades normalizadas utilizados em todo o
trabalho estao descritos na TABELA .

Tabela 4: Blocos de simulagoes, para os sistemas genéricos, contendo os limites, inferior e superior,
para os intervalos de razao de massa e as densidades normalizas consideradas nos estudos. Sendo fimin,
maz € Ap corresponde a menor e maior razao de massa e o passo dentro do intervalo, p é a densidade
utilizada no intervalo expressa em ternos do satélite natural correspondente ao valor da densidade.

Lhmin maz Ap p Satélite Natural

0, 2pcaronte | 1,6pCaronte | 0, 2fiCaronte Caronte
5, Ouritan 30uTitan 9, Opritan Tita
9, Opritan 30uTitan 9, Opritan Tritao
Ariel

Calisto

Europa

0, 2uGan 1, 2uGan 0,2uGan Ganimedes
Oberon
Titania
Umbriel

Dione

0, 2/t Reia 1,64 Reia 0, 24 Reia Reia
Tétis

Enceladus

0, 2pnrir L, 6penrir 0, 2pnsir Miranda

Proteu

0, 2 Mimas 1, 4,U/Mimas 0, QMMimas Mimas

Tendo essas consideragoes como base, os satélites naturais apresentados na TABELA
foram reunidos em grupos, tendo como critério a mesma ordem de razao de massa. Desta
forma, foi possivel estabelecer os limites para os intervalos de razoes de massa e os valores de
densidade a serem considerados nas simulacoes. A escolha das densidades, a serem utilizadas
nas simulacoes, foram feitas tomando como critério o valor da densidade do satélite natural
com maior razao de massa de cada intervalo. A TABELA apresenta os regimes utilizados
nas simulagoes. A escolha destes regimes buscou englobar tanto as razoes de massa para os

satélites naturais conhecidos quanto para os sistemas genéricos, que foram determinados com
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base nos satélites naturais conhecidos com as maiores razoes de massa para cada ordem de
grandeza.

Os resultados expostos nos proximos capitulos foram reunidos de forma a apresentar inicial-
mente os estudos realizados em torno dos satélites naturais mais conhecidos e, posteriormente,
apresentados em conjuntos de mesma ordem de razao de massa, em torno de outros siste-
mas, mesmo que hipotéticos, contendo também um satélite natural, uma sonda e um corpo

perturbador, em torno do qual o satélite natural orbita.
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7 Mapeamento da estabilidade de 6rbitas ao redor de luas

do Sistema Solar.

No primeiro bloco da presente secao de resultados, visando estudar os efeitos da perturbagao dos
planetas sobre as 6rbitas, inicialmente circulares, das sondas em torno dos satélites naturais, foi
simulada uma grade de condigoes de inclinagoes e semieixos maiores iniciais. Considerando os
resultados apresentados por |de Almeida Prado| (2003), os intervalos de simulagao para a incli-
nacao foram escolhidos visando estudar as regioes com o efeito Kozai. Tendo em vista que suas
consideragdes mostraram que 6rbitas menores do que 60° apresentaram comportamentos que
produziram Orbitas sobreviventes ao tempo de integragao de 477 periodos orbitais, o intervalo
de [60,0 — 85, 0]° para a inclinagao inicial foi utilizado nas simulagoes realizadas neste trabalho.
O limite superior de 85° foi estabelecido devido ao fato de 6rbitas quase polares serem tuteis para
realizar mapeamento de corpos, considerando que nessas inclinagoes é possivel obter melhores
registros dos objetos enquanto estes realizam sua rotagao em torno de seus eixos. A faixa de
estudo do semieixo maior inicial da 6rbita da sonda foi de [1,5 — 10,0]R;, onde R, é o valor
do raio equatorial do satélite natural. Esse intervalo foi escolhido tendo como base investigar
regioes orbitais mais proximas a superficie dos satélites, assim como faixas maiores do que os
estudos realizados por de Almeida Prado| (2003)). Em todas as simulagoes considerou-se que o
satélite natural descrevia, em torno do planeta, uma orbita circular e equatorial em relagao ao
planeta. Posteriormente, o estudo das oérbitas foi aprofundado, estudando o comportamento
dos tempos de vida das o6rbitas da sonda a partir da variacao da excentricidade inicial dessas
Orbitas, considerando a mesma faixa de [60,0 — 85,0]° para a inclinagao inicial da érbita da
sonda e um intervalo de [0,0 — 0, 5] para a excentricidade, mantendo nessas simulagoes, o valor
do semieixo maior inicial fixo e igual a ag = 2, 3, 4 e 5 Rs. Com esse intervalo para a excen-
tricidade inicial buscou-se invertigar os efeitos da acao de terceiro corpo sobre orbitas iniciais
circulares e excéntricas. Nao foram escolhidas excentricidades iniciais maiores do que 0,5 pois
a acao do efeito Kozai, nessas condicoes, tendem a incrementar a excentricidade dessas orbitas
mais rapido, favorecendo assim possiveis colisoes. Os resultados obtidos foram reunidos por
ordem das razoes de massa dos satélites naturais. Realizadas as integracoes no intervalo de

tempo definido, os resultados obtidos sao apresentados abaixo.

7.1 Estudo de érbitas iniciais circulares em torno dos satélites naturais.

Considerando os resultados das simulagoes, foi observado que, de modo geral em torno
dos diversos satélites naturais, os tempos de vida das orbitas tendem a aumentar a medida
que a inclinagao, com limite inferior de 60°, e o semieixo maior iniciais diminuem, dentro dos
intervalos de simulacao utilizados, como mostram as FIGURAS e e FIGURAS
e (B.2) no anexo I. Esse comportamento para a inclinagdo tem relagdo com o maior efeito
Kozai, que tende a ser mais forte a medida que as orbitas s@o mais inclinadas. Deste modo,
as Orbitas iniciais com menor inclinacao, proximas a 60°, sentem menos o efeito Kozai, em

relacao as oOrbitas com inclinagao proximas a 85°, e assim o acoplamento da inclinacao com
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a excentricidade nao é grande, favorecendo a permanéncia da sonda por mais tempo. Ja as
razoes para o comportamento observado para o semieixo maior estao relacionadas a altitude
de implementagao dessas érbitas pois, 6rbitas mais baixas tendem a sentir menos as agoes de
terceiro corpo, devido a proximidade com o satélite natural.

Esse comportamento geral mencionado é melhor observado nos mapas de tempos de vida
que sao apresentados pois tais mapas foram ajustados de modo a destacar as regioes com orbitas
com tempos de vida muito altos ou sobreviventes ao tempo de integragao total, regiao em cinza
nos mapas, e as Orbitas em regioes de ilhas de estabilidade, em branco nos mapas, que possuem
tempos de vida altos em relacdo a toda a sua vizinhanca. Desta forma, é possivel observar
o comportamento geral de todo o mapa, pois sendo essas regioes identificadas e separadas é
possivel observar o comportamento das demais regioes.

A anélise das regioes em cinza nos mapas em torno dos satélites naturais, FIGURA
e FIGURAS e no Anexo B, permitiu localizar diversas condigoes sobre as quais
as orbitas, inicialmente circulares, sobreviviam ao tempo total de integragao, menos em torno
de Ariel, onde nenhuma o6rbita sobreviveu até o tempo total das integragoes. Ainda sobre
essas regioes, as orbitas que nao sobreviveram ao final da integracao apresentaram duracoes de
vida altos em Tita, Ganimedes e Oberon, com 6rbitas que duraram o tempo correspondente a
aproximadamente 318 periodos orbitais desses satélites naturais em torno de seus respectivos
planetas, e nos satélites naturais Caronte, Tritao, Europa, Calisto, Ariel, Umbriel, Titania e
Reia, que tiveram tempos méximos na faixa de 85 a 306 periodos orbitais de cada satélite,

respectivamente.

Figura 7.1: Mapas de tempos de vida em funcao da inclinagao e semieixo maior inicial da sonda,
considerando orbitas iniciais circulares, em torno dos satélites Caronte e Reia.

(a) Caronte (b) Reia
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Considerando os tempos siderais de cada satélite, presentes na TABELA , foi possivel
obter, em escala de dias ou anos, os tempos aproximados ao quais esses dados correspondem. As

analises mostraram que, em torno de Caronte, foram obtidas 6rbitas estéaveis com intervalos de
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duragao de 6,5 a 8,0 anos. Condigoes de tempos de 2,9 & 19,0 anos foram obtidas para Tita. Em
torno de Tritao, foram encontrados periodos de tempo de 1,9 & 3,3 anos. Ja em Europa, uma
orbita com duracao de 2,7 anos foi observada, enquanto que em torno de Ganimedes tempos
orbitais na faixa de 1,4 & 9,2 anos foram registrados.

As sondas em torno de Calisto chegaram a marcar duragao das orbitas de até 8,6 anos,
enquanto Ariel registrou condigoes entre 89,8 e 648,2 dias. As simulagoes em torno de Umbriel
registraram tempos entre 227,3 a4 362,6 dias. As condig¢oes ao redor de Titania permitiram
orbitas com vida de 1,7 & 7,4 anos, J4 em torno de Oberon foram obtidas 6rbitas com tempos
entre 9,0 & 15,9 anos. Por fim, no sistema de Reia foram obtidas condigbes orbitais com
aproximadamente 3,4 anos. Os mapas dos demais sistemas podem ser observados nas FIGURAS
e presente no Anexo B. Nas demais condi¢bes orbitais iniciais, externas aos intervalos
em cinza nos mapas, foram registrados tempos maximos em Caronte de 2,3 anos, em Tita as
orbitas se concentraram entre 26 dias e quase 3 anos. Europa, Ganimedes, Calisto e Ariel

apresentaram tempos maximos de 152, 464, 1611 e 24 dias, respectivamente.

Figura 7.2: Mapas de tempos de vida para inclinacao e semieixo maior inicial da sonda, considerando
orbitas iniciais circulares em torno dos satélites Tita e Ariel, considerando circular a 6rbita dos satélites
em torno dos Planetas.

(a) Tita (b) Ariel

Periodos do Satélite (log,,) Periodos do Satélite (log,,)
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Condigoes maiores de tempo foram registradas em Titania e Oberon, com 276 e 1279 dias,
respectivamente. Tritao, Reia e Umbriel registraram tempos méximos de 298, 141 e 41 dias,
respectivamente. Entretanto, algumas dindmicas apresentaram tempos de vida consideravel-
mente baixos, chegando a 27 dias para Dione, 12 para Tétis e 18 dias em torno de Encélado.
As orbitas em torno de Tétis, Proteu, Miranda e Mimas nao apresentaram tempos superiores
a 4 dias. Essa diminui¢ao nos tempos de vida evidencia a dependéncia do tempo de duracao
das orbitas com as razoes de massa g, uma vez que razoes de massa menores promoveram a
diminuigao geral dos tempos de vida. Isso se deve ao fato de satélites naturais com menores
razoes de massa apresentarem uma diferenca entre sua massa e a massa do planeta considera-

velmente grande. Desta forma, as perturbacoes de terceiro corpo sao fortes e o satélite natural
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nao possui massa, e desta forma um campo gravitacional, suficiente para manter a sonda em
6rbita por muito tempo.

As simulacoes permitiram observar também que, em torno dos diversos satélites naturais,
existem faixas de condigoes iniciais, regioes em cinza nos gréaficos, em fun¢ao do semieixo maior
inicial das orbitas, nas quais foram encontradas 6rbitas com a maior duragao de tempo. Essas
faixas, em termos da razao de massa dos corpos, podem ser observadas no grafico da FIGURA
, onde as barras verticais indicam os limites do intervalo. No grafico da FIGURA
os satélites naturais sao identificados por letras, que correspondem aos corpos apresentados na

TABELA , sendo apresentados em ordem crescente de razao de massa.

Figura 7.3: Gréafico das faixas de maiores tempos de vida das orbitas, em fungao do semieixo maior
inicial. Os satélites naturais associados as letras podem ser identificados na TABELA .
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A anélise do gréfico, juntamente com os mapeamentos, apresentados nas FIGURAS ([7.1)),
(7.2) e FIGURAS (B.1)) e (B.2)) no Anexo B, mostram que a medida que a razao de massa do
satélite natural aumenta pode ocorrer um pequeno alargamento do intervalo de semieixo maior

inicial onde sao localizadas as condi¢oes com as 6rbitas com a maior duragao.
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Tabela 5: Satélites naturais presentes no grafico da FIGURA 1'

| | Satélite Natural | | Satélite Natural |
| A | Mimas | 7| Buropa \
| B|  Encélado | K | Oberon \
| o | Proteu | L | Titania \
| D |  Miranda | M | Calisto \
| E | Tétis | N | Ganimedes \
| F | Dione | O | Tritao \
| G | Reia | P | Tita \
| H | Umbriel | Q | Caronte \
1| Ariel \ \

Mostra-se também que, em termos do raio equatorial desses satélites, os corpos com razoes
de massa maiores apresentam essas faixas mais afastadas do satélites natural. Isso se deve ao
fato de que para os corpos com menor razao, por exemplo entre A e D, devido a forte perturbacao
gravitacional do terceiro corpo, as sondas necessitam serem implementadas proximas ao satélite
natural, para que o campo gravitacional do mesmo possa mante-la. J& os satélites com razoes de
massa maiores, como exemplo N, O e P que correspondem a Ganimedes, Tritao e Tita, possuem
maior massa e uma regiao maior sobre a acao de seu campo gravitacional, o que permite que as
sondas implementadas em altitudes maiores possam ser mantidas, mesmo com as perturbacoes

de terceiro corpo.

7.2 Estudo de 6rbitas iniciais circulares e excéntricas em torno dos satélites naturais.

A seguir, faremos um estudo detalhado da duragao de 6rbitas em torno de luas do Sistema
Solar. Os resultados das simulagoes em torno dos satélite naturais nessa se¢cao foram reunidos
de modo a manter na mesma subsecao os satélites naturais com a mesma ordem da razao
de massa, sendo possivel assim encontrar satélites de sistemas diferentes no mesmo subgrupo.
Além de mapear as o6rbitas em torno desses corpos, o objetivo dessa abordagem foi investigar
como as perturbacoes de terceiro corpo se apresentam de acordo com a ordem da razao de

massa.

7.2.1 Caronte.

De modo geral, nas simulagoes em torno de Caronte, FIGURA e FIGURA no
Anexo B, para todas os valores de ag considerados foi observado que os maiores tempos de vida
encontram-se nas regioes de menores valores de Ij e ¢y, devido a menor influéncia da ressonancia
Kozai e da perturbagao de tercceiro corpo nessas orbitas, com excecoes para os casos de ag =
3,4 e 5 Ry, onde foram encontradas ilhas de estabilidades em regides de altas inclinages e/ou
excentricidades iniciais. Entretanto, o comportamento geral ¢ mantido. Nas simulacoes com

ap =4 e 5 R, condigoes com altos tempos e sobrevivéncia ao tempo total de integracao foram
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encontradas, nas regioes baixas de Iy e ¢y. Para o semieixo maior inicial ag = 5R,, 0 mapa

perde um pouco o comportamento dos resultados.

Figura 7.4: Mapa de tempos de vida em fungao de Iy e ey da érbita da sonda em torno de Caronte
para diferentes valores de semieixo maior inicial da sonda, sendo R, o raio equatorial de Caronte. A
duragao das orbitas é expressa em periodos orbitais do satélite natural em torno do planeta, sobre uma
escala logaritima de base 10.

(a) ap = 3,0R; (b) ap =4,0R,

Periodos do Satélite (log,) Periodos do Satélite (log,)
85

85 0.87 087

-D.£12

0.78

0.65

0.54

-~
o

0.43

ly (Graus)
ly (Graus)

-~
(=]

0.32

oz

0.098

-0.012 80
0.5 0.0 01 0.2 0.3 04 0.5

60

De modo geral, no intervalo das simulagoes para o semieixo maior inicial entre 2,0 e 5,0,
os maiores tempos de vida registrados foram 100, 46, 76 e 94 dias, respectivamente, para as
regioes externas as ilhas de estabilidade. J& as 6rbitas nas regioes das ilhas obtidas apresentam
tempos de 76 e 343 dias para os casos de ag = 3,0 e 4,0 Ry, e até 2949 dias nas simulagoes para
ag = 5,0 R;.

7.2.2 Tita e Tritao.

Nas simulagoes ao redor de Tita, FIGURA e FIGURA no Anexo B, para todos
os semieixos maiores iniciais simulados os mapas mantiveram o comportamento, apresentando
um aumento na vida das érbitas a medida que I e ¢y diminuem. Como ja mencionado, tanto
em torno de Caronte como em torno de Tita e Tritao, os efeitos relacionados a inclinagao se
devem ao efeito Kozai. Ja quando as orbitas iniciais mais elipticas possuem menores tempos,
se deve ao fato dessas orbitas apresentarem um apoapsis mais proximo do terceiro corpo, o que
faz com que seja mais perturbada, além disso, a proximidade de seu periapsis com o satélite
natural favorece a colisao.

Para as simulacoes considerando ag = 5,0 R, ha uma regiao de altos tempos e sobrevivéncia
ao tempo de integragao total para baixos valores de Ij e eg, devido aos mesmos fatores descritos
para as orbitas em torno de Tita e Tritao, sendo encontradas, nessa regiao, 6rbitas com até
861 dias. De modo geral, nao foram registradas ilhas de estabilidade e os tempos méximos
observados foram de cerca de 735, 64, 110 e 118 dias, respectivamente, para os semieixos

maiores inicias simulados entre 2,0 e 5,0R,.
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Figura 7.5: Mapa de tempos de vida em fungao de Iy e eg da orbita da sonda em torno de Tita para
diferentes valores de semieixo maior inicial da sonda.

(a) ap = 3,0R; (b) ap = 5,0R;
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Os resultados das simulag¢oes em torno de Tritao, FIGURA e FIGURA no Anexo
B, mantém o comportamento para [y e ey, a0 menos para os casos de ag = 2, 3 e 4 R,. Nas
simulagoes com ay = 3, 4 e 5 R, foram encontradas ilhas de estabilidade, destacando as ilhas
em ag = 3,0 Ry, que, encontram-se em regioes de oOrbitas iniciais quase circulares mas, que

estende-se até as altas inclinagoes.

Figura 7.6: Mapa de tempos de vida em fungao de Ij e ¢y da dérbita da sonda em torno de Tritao para
diferentes valores de semieixo maior inicial da sonda.

(a) ap = 3,0R; (b) ap = 4,0R;
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Ja as oOrbitas das ilhas para ay = 4,0 e 5,0 R, estao localizadas em inclinagoes baixas,
entretanto, sao bem excéntricas. Condigoes com altos tempos e sobreviventes ao tempo de
integragao também foram observados nas simulagoes com ay = 4,0 e 5,0 Rs. Considerando
apenas as regioes fora das ilhas, os tempos de vida méaximos registrados foram de cerca de

75, 34, 22 e 110 dias, respectivamente para os semieixos iniciais entre 2,0 e 5,0R,. Sobre as
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regioes de ilhas, para a condicao de ay = 3,0 R, os tempos observados foram entre 34 e 43 dias.

Entretanto, em altitudes maiores, ag = 5,0 R, os tempos encontram-se na faixa de 1 & 5 anos.

7.2.3 Ariel, Calisto, Europa, Ganimedes, Oberon, Titania e Umbriel.

Considerando que as investigacoes foram concentradas nos sistemas com a mesma ordem de
razao de massa, a presente subsecao apresentara os resultados obtidos em torno dos satélites
naturais com razao de massa da ordem de 107°.

O estudo em torno de Calisto, FIGURA (7.7)(a) e FIGURA no Anexo B, mostrou
que os mapas de tempos de vida mantiveram o comportamento ja observado para I, e eg.
Nos mapas obtidos nao foram encontradas ilhas de estabilidade, apenas uma regiao com altos
tempos de vida e regioes de sobrevivéncia ao tempo de integragao para ag = 5,0 Rs. Entretanto,
os resultados mostram a perda precoce, por colisao ou ejecao, das orbitas implementadas com
excentricidade inicial ey = 0,5. No conjunto das simulagoes, no intervalo de ag de 2,0 a 5,0, as
orbitas com maiores tempos de vida apresentaram tempos de aproximadamente 795, 387, 235

e 130 dias, respectivamente.

Figura 7.7: Mapas de tempos de vida em fungao de I e eg da orbita da sonda em torno de Calisto e
Europa para o semieixo maior da sonda ag = 3,0R;.
(a) Calisto - ag = 3,0R, (b) Europa - ag = 3,0R;
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A dinamica em torno de Europa, FIGURA (7.7)(b) e FIGURA no Anexo B, permitiu
a criagao de mapas que mantiveram o aumento nos tempos para cada condigao de Iy e e,
sendo esse comportamento melhor observado para as condigoes ag = 2,0 e 3,0 R,, embora seja
possivel ver o regime também nas demais condi¢oes de ag. Na regiao com ag = 2,0 R, assim
como outros sistemas, as orbitas para ey = 0, 5 foram ejetadas ou colidiram com a lua assim que
implementadas, registrando tempos muito inferiores a 15% de um periodo orbital de Europa.
Pequenas faixas de ilhas foram observadas para ag = 3,0 e 4,0Rs. E apenas nas condigoes de
semieixo inicial mais externa, 4,0 e 5,0 Ry, foram registradas orbitas sobreviventes ao tempo

total de integragao. De modo geral, os tempos de vida das érbitas chegaram a valores de cerca
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de 38 e 29 dias para as duas simulagoes com semieixos mais baixos e faixas entre 31 & 1246 dias
para 4R, e 46 a 346 dias para 5R;.

Os mapas ao redor de Ganimedes, FIGURA (a) e FIGURA no Anexo B, man-
tiveram os comportamentos observados para a inclinagao e excentricidade inicial em todas as
condicoes de semieixos maiores simuladas. Foram encontradas condi¢oes de sobrevivéncia ao
tempo total de integragao em valores de semieixo maior inicial iguais a 4,0 e 5,0 Rs. Os maiores
tempos de vida encontrados foram 116, 87, 83 e 113 dias, respectivamente, para cada valor
de semieixo maior inicial simulado. Nas regioes em destaque, intervalos em cinza nos gréficos,
podem ser encontradas também oOrbitas com tempos de até 659 e 3107 dias para os valores de
4,0 e 5,0R;.

Figura 7.8: Mapas de tempos de vida em fungao de Ij e eg da érbita da sonda em torno de Ganimedes
e Oberon para diferentes valores de semieixo maior inicial da sonda.
(a) ag = 4,0R; (b) ap =4,0R,
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Em Oberon, FIGURA (b) e FIGURA no Anexo B, os comportamentos para I e
eo sao mantidos em todas as simula¢oes. Nao foram localizadas ilhas de estabilidade em altas
inclinagoes ou excentricidades e apenas em ag = 5R; existem condigoes de sobrevivéncia ao
tempo total de integracdo. As orbitas com ey = 0,5, para ag = 2R,, colidiram ou ejetaram
do sistema em tempos muito menores do que 15% de um periodo orbital do satélite natural
Oberon. Os tempos maximos de vida observados foram de 447, 213, 172 e 941 dias, para os
semieixos maiores iniciais de 2,0 & 5,0R,. Nas 6rbitas em Umbriel, o bom comportamento dos
resultados é melhor visto para as condicoes de ag = 2,0R; e 3, 0R,. Entretanto, sao encontradas
condigoes de sobrevivéncia ao tempo de integracao para o caso ag = 4,0R,. Os maiores tempos
de vida registraram 32, 26, 631 e 207 dias, respectivamente, para cada faixa de semieixo maior

simulado. Também foram obtidos resultados para Titania e Ariel. Todos os mapas descritos

foram catalogados nas FIGURAS (B.3) a no Anexo B.
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7.2.4 Encélado, Miranda e Proteu.

As orbitas em torno de Encélado, Miranda e Proteu, FIGURA e FIGURAS e
no Anexo B, apresentam um comportamento diferente para I e eg.

Diferentemente dos sistemas considerados anteriormente essas luas mantiveram os maiores
tempos de vida em baixas inclinagoes e excentricidades iniciais apenas para o caso de ag = 2R,
onde sao observadas ilhas e regioes de sobrevivéncia ao tempo total de integracao, além de

tempos de vida de 337, 618 e 317 dias para essas luas, respectivamente, como mostra a FIGURA

(7.9) e FIGURAS e (B.10) no Anexo B.

Figura 7.9: Mapas de tempos de vida em funcao de Ij e ey da orbita da sonda em torno de Encélado
e Miranda para diferentes valores de semieixo maior inicial da sonda.

(a) Encélado - ag = 2.0R, (b) Encélado - ag = 3.0R;
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Nessas luas e condigoes simuladas as orbitas com excentricidade de 0,5 também apresen-
taram alta instabilidade, gerando orbitas com tempos bem abaixo do que 15% de um periodo

orbital dos satélites naturais. Para as simulagoes com semieixos maiores iniciais mais altos foi
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observado a inversao do comportamento. Os maiores tempos de vida nao sao observados nas
regioes de baixa inclinagao e excentricidade iniciais. Assim, para os mapas de ag = 3,4 e 5 Ry,
as Orbitas de maiores tempos encontram-se em regides de altas inclinagoes e/ou excentricidades
iniciais. Entretanto, seus tempos de vida nao sao altos, nao ultrapassando 30 dias em Encé-
lado, por exemplo. Embora as verificacoes dessas orbitas tenham mostrado que, grande parte
das condigoes iniciais para orbitas mais circulares levam a colisao da sonda com os satélites
naturais, o comportamento localizado nessas regioes de razao de massa pode ser explicado pela
alta perturbacao proveniente do terceiro corpo. Sendo assim, apenas mais uma unidade de
raio dos satélites, para o semieixo maior inicial da 6rbita, é suficiente, nesses casos, para que a

perturbacgao do terceiro corpo perturbe a érbita a ponto de derruba-la.

7.2.5 Dione, Reia e Tétis.

As simulagoes em torno de Reia e Dione, FIGURAS e FIGURAS e
no Anexo B, mantiveram o comportamento geral observado, apresentando as érbitas com os
maiores tempos em condic¢oes iniciais mais circulares e menos inclinadas. Os mapas obtidos
em torno de Tétis apresentaram o mesmo comportamento observado em Encélado, Miranda

e Proteu. Os mapas de todos as condi¢oes simuladas encontra-se no Anexo B e na FIGURA
(7.10)).

Figura 7.10: Mapa de tempos de vida em fungao de Iy e eg da orbita da sonda em torno de Dione e
Reia para diferentes valores de semieixo maior inicial da sonda.

(a) Dione - ag = 2,0R; (b) Reia - ag = 2,0R,
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Figura 7.11: Mapa de tempos de vida em funcao de I e ey da érbita da sonda em torno de Tétis para
diferentes valores de semieixo maior inicial da sonda.
(a) Tétis - ag = 2,0R; (b) Tétis - ag = 3,0R;
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7.2.6 Mimas.

Os resultados das simula¢oes em Mimas, FIGURA no Anexo B, ao menos para os
valores de ag simulados, apresentaram comportamentos diferentes dos observados nos sistemas
com maiores razoes de massa. Nota-se que a medida que as o6rbitas iniciais ganham altitude,
as melhores condigbes de tempo encontram-se nas condigoes de altas inclinagoes e/ou excentri-
cidades. Foram observadas pequenas ilhas de estabilidade. Entretanto, em todas as simulagoes
os tempos de vida das orbitas nao ultrapassaram 2,5 dias. No caso de Minas, devido a razao
de massa da ordem de 10~® os comportamentos podem ser explicados pela alta perturbacao

promovida pelo terceiro corpo.

7.3 Estudo da influéncia da excentricidade dos satélites naturais nas 6rbitas das sondas.

Visando observar os efeitos devido a excentricidade da érbita do satélite natural em torno
de seu respectivo planeta foram realizadas simula¢oes considerando o valor dessas excentrici-
dades. O objetivo desse estudo foi investigar se o valor real das excentricidades das orbitas
dos satélites naturais em torno de seus planetas promoveria uma perturbacao de terceiro corpo
capaz de modificar os comportamentos dos mapas de tempos de vida observados para a sonda
em torno de cada satélite natural. Sendo assim, nao foram realizadas simulagoes considerando
valores diferentes, maiores ou menores, do que os correspondentes a excentricidade real de cada
satélite natural. Deste modo, a grade dessas simulagoes considerou os mesmos intervalos das
condicoes simuladas nas se¢oes anteriores do presente capitulo, alterando apenas o valor da
excentricidade da orbita do satélite natural em torno do corpo perturbador, o planeta. Os
resultados observados estao presentes na FIGURA e FIGURAS a no Anexo
B, em termos do periodos orbitais do satélite natural em torno dos planetas sobre uma escala

logaritmica de base 10.

47

Periodos do Satélite (log,g)

022

0.099

-0.022

-0.14

-0.27

-0.39

-0.51

-0.75



Figura 7.12: Mapas de tempos de vida para as condigoes iniciais de inclina¢ao e semieixo maior para
a sonda em torno de Caronte e Calisto, considerando o satélite natural em uma érbita circular e com
suas respectivas excentricidade.

(a) Caronte e = 0.0 (b) Caronte e = 0.0022

Periodos do Satélite (log,,) Periodos do Satélite (log,,)

El) (Rs) a (Rs)

(c) Calisto e = 0.0 (d) Calisto e = 0.0074

Periodos do Satélite (log,,) Periodos do Satélite (log,)
23

A (Rs)

Comparando os resultados obtidos nas simulagoes considerando a excentricidade real dos
satélites naturais com os mapas considerando essas Orbitas como sendo circulares, observou-
se que o comportamento geral dos mapas foi mantido em ambas condi¢oes mostrando que o
modelo, considerando tais 6rbitas como circulares, descreve bem o comportamento das érbitas
da sonda em torno dos satélites naturais. Mesmo sobre as regioes de altos tempos de vida,
regioes em cinza nos graficos, o comportamento foi mantido para grande parte dos resultados.
Para uma maior validagao dos resultado, foi obtida a diferenga entre os dois tipos de sistemas
simulados, com Orbitas circulares e excéntricas para os satélites naturais, considerando que
as diferencas positivas indicam um ganho no tempo para as o6rbitas das sondas em torno dos
satélites considerando suas excentricidades e diferencas negativas correspondem a perdas de

tempo de vida das 6rbitas da sonda considerando o modelo que leva em conta a excentricidade
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dos satélites naturais. Em uma visao geral, os ganhos ou perdas dos tempos de vida das o6rbitas
foram relativamente pequenos, nao chegando em muitos casos, a duracao de 15% de um periodo
orbital dos satélites naturais considerados. Entretanto, condigoes pontuais apresentaram ganhos
e perdas significativas em suas orbitas. As condi¢oes mais significativas sao listadas na Tabela
(11) no Anexo B, sendo que os satélites naturais Oberon, Ganimedes e Tita apresentaram o
maior niimero de 6rbitas com altos ganhos e perdas nos tempos de vida das 6rbitas, considerando
a diferenga entre o modelo onde a 6rbita dos satélites naturais em torno dos planetas sao circular

e o modelo que considera a excentricidade real dessas luas.
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8 Mapeamento da estabilidade de 6rbitas perturbadas
pelo terceiro corpo em torno de satélites naturais com
razao de massa da ordem de 107! e 1072,

Visando continuar os estudos dos efeitos de um corpo perturbador sobre a 6rbita de uma sonda em torno de um
satélite natural, foram realizadas simulag¢oes considerando o intervalo de razao de massa, s, na faixa da ordem
de 107! e 1072. Para esse estudo foi utilizado como padrio a razio de massa e a densidade do satélite natural
Caronte, pois, esse satélite natural tem sua razao de massa da ordem do intervalo de estudo. Assim, o intervalo da
razao de massa escolhido, como mostra o esquema da FIGURA , foi entre 0,2 poaronte < ths < 1,6 toaronte
com passo de 0,2 pcogronte- Os raios equatoriais sao determinadados pela razao de massa e pela densidade dos
corpos. Os sistemas considerados levaram em conta a densidade de Caronte para determinar os raios de cada

um deles, pelos mesmos motivos que a razao de massa foi escolhida.

Figura 8.1: Esquema do intervalo de razao de massa da ordem de 107! e 1072 considerado nas
simulagOes, enfatizando o satélite natural que faz parte da faixa de simulacoes.

|
0,2 tcaronte L6 ticaronte

As simulacoes realizadas foram reunidas em trés blocos de estudos. Inicialmente foram realizadas simulagoes
em funcao da inclinacao e semi-eixo maior inicial da sonda, em torno do satélite natural, buscando estudar como
as oOrbitas com essas condigoes iniciais se comportavam devido a perturbagao de um terceiro corpo no sistema,
sendo considerado que as 6rbitas iniciais das sondas eram circulares. Posteriormente, para regioes especificas
de ag da sonda, foram simuladas condi¢Oes iniciais de inclinacao e excentricidade. Finalizando o estudo desse
conjunto de razoes de massa, foi investigado o argumento do pericentro, wy, e a lonquitude do nodo inicial, €,
das orbitas das sondas. Todas as simulagoes foram realizadas para o tempo de integracao determinado, que
corresponde, aproximadamente, a 477 periodos orbitais do satélite natural em torno do corpo perturbador, e

mantido que a 6rbita do satélite natural em torno do perturbador seja circular e de raio unitério.

8.0.1 Estudo de I e ag

Nesse primeiro bloco de estudos foi considerado que as 6rbitas das sondas em torno dos satélites naturais
seram implementadas com excentricidade inicial, eg, igual a zero, pois, essas orbitas tendem a produzirem,
nos primeiros momentos, 6rbitas com uma mesma altitude, o que podem favorecer determinadas missoes e
observagbes. Assim, as simulagbes foram realizadas para o intervalo de inclinacdo inicial de [60,0 — 85, 0]°,
seguindo o mesmo interesse das simulagoes do capitulo anterior de investigar regides com efeito Kozai e que
também contenham o6rbitas quase polares, e semi-eixo maior inicial entre 1,5R, < a9 < 10,5R,, onde R, é
o raio equatorial do corpo orbitado, visando com isso investigar as mais diversas altitudes. Sendo a grade de
simulacao realizada para todo o intervalo de razao de massa de 0, 2ucaronte < s < 1, 6ficaronte COM passo de
0, 2tcaronte- Os mapas, em funcdo de Iy e ag, da sonda, sdo apresentados nas FIGURAS no texto e na
FIGURA no Anexo C, onde os tempos de vida sdo expressos em periodo orbital do satélite natural sobre

uma escala logaritimica de base 10.
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Tabela 6: Tabela contendo os tempos maximos obtidos nas regioes de maior estabilidade, regides em
cinza, para os mapas no intervalo de 10upitan < s < 30u7itan, FIGURA (C.1]) no Anexo C em termos
de periodos orbitais dos satélites naturais.

Razao de Massa us | T
0, 2pcaronte 127
0, 4psCaronte 59
0, 6/1caronte 455
0, 8ficaronte 148
L, Opcaronte 436
1, 2pcaronte 402
L, 4pcaronte 307
L, 6pcaronte 205

Os resultados mostram que, para todo o intervalo de 0, 2ucqaronte < ths < 1,6caronte Simulado, os mapas
apresentam um comportamento similar, onde préximo a regiao para ag entre 3,5R; e 6,0R;, e em alguns casos
6,5R;, foram encontradas condigoes orbitais sobreviventes ao tempo total de integracao e as condigoes, que
resultaram em colisdes ou ejecoes, com os maiores tempos de vida das o6rbitas. Essa regiao esta representada
em cinza nos graficos das FIGURAS e . Os maiores tempos de vida das 6rbitas, presentes nessa
regido, sdo de orbitas que foram ejetadas ou colidiram com o satélite natural entre 59 e 455 periodos do satélite
natural, dependendo do satélite natural orbitado. Esses tempos obtidos para cada satélite natural podem ser
melhor observados na TABELA @)

Figura 8.2: Mapa de tempos de vida das orbitas em func¢ao da inclinagao inicial, Iy, e semi-eixo maior
inicial, ag, da sonda em torno de um satélite natural com razao de massa ps = 0,24Cqronte € Taio
equatorial Ry = 1,803326 x 1072. Considerando as 6rbitas iniciais da sonda circulares, logo eq = 0, 0.
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De modo geral, as demais condigoes iniciais orbitais simuladas, externas as regioes em cinza, apresentaram
o comportamento de registrar os melhores tempos de vida das 6rbitas nas regides de menor inclinagao e semi-
eixo maijor inicial. Assim como no caso dos satélites naturais classicos, o comportamento observado para todo o
intervalo de razao de massa simulado esté relacionado ao fato de que o efeito Kozai tende a ser mais forte a medida
que as Orbitas s@o mais inclinadas. Deste modo, as 6rbitas iniciais com menor inclinagao sentem menos o efeito e
assim favorecendo a permanéncia da sonda por mais tempo. Do mesmo modo, o comportamento observado para

o semi-eixo maior esta relacionado a altitude de implementagao dessas érbitas pois, 6rbitas iniciais mais altas
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tendem a sentir mais as agoes de terceiro corpo, devido a proximidade com o corpo perturbador, promovendo
maiores variagoes nas érbitas, levando a colisao ou eje¢ao em um menor tempo. Esse comportamento é evidente
nos mapas das FIGURAS no texto e na FIGURA no Anexo C. Considerando as razoes de massa
simuladas, no intervalo de 0, 2ucgronte < s < 1, 6LLcaronte, € as condigoes iniciais propostas, os maiores tempos
de vida registrados nessas regides encontraram-se na faixa de 25 a 127 periodos orbitais, dependendo do sistema

escolhido.

8.0.2 Estudo de [; e ¢,

Para observar o comportamento devido a escolha da excentricidade inicial da sonda, eg, frente as pertur-
bagbes de um terceiro corpo, foram realizados estudos considerando determinadas condigbes para o semi-eixo
maior inicial, ag, entre 2,0 e 6,0R, visando as regioes mais proximas do satélite e faixas dentro do intervalo de
maiores tempos de vida observados na investigagao anterior em funcao de I e ag, permitindo assim varrer uma
faixa de inclinagao e excentricidade iniciais de [60 : 85]° com passo de 2.5° para Iy e [0,0 : 0,5] com passo de
[0,01] para eg. Mantendo, para as orbitas iniciais excéntricas, wg, Q¢ € My fixos e iguais a zero, as simulagoes
foram feitas para todas as condigoes do intervalo de razoes de massa e os resultados sao expressos nos mapas
das FIGURAS a no texto e nas FIGURAS a no Anexo C.

Para as simulacdes com ag = 2,0R,, para a orbita da sonda, os mapas obtidos, FIGURAS e (CI),
apresentaram um bom comportamento quanto ao aumento dos tempos de vida & medida que Iy e ey diminuem.
Os resultados mostraram que, a medida que as razoes de massa aumentam, em todo o intervalo, a durac¢ao das
orbitas, em termos do periodo orbital dos satélites naturais, também aumentam. Os tempos maximos obtidos
para as Orbitas em torno de cada satélite natural encontram-se no intervalo de 13 a 17 revolugoes do satélite
natural, como mostram os mapas de tempos de vida. O valor de 15 periodos orbitais do satélite corresponde ao
valor méaximo obtido em torno de Caronte considerando as perturbagoes de Plutdo. O mapa da FIGURA

apresenta os resultados para um satélite natural com razao de massa s = 0, 2caronte-

Figura 8.3: Mapa de tempos de vida em funcao de I e ey da orbita da sonda em torno de um satélite
natural com js = 0, 2liCaronte © raio equatorial R, = 1,803326 x 10~2.
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Nao foram obtidas ilhas de estabilidade e, em algumas condigoes, as orbitas obtidas ao longo de ey = 0, 50
apresentaram tempos muito menores do que 15% de um periodo orbital dos satélites naturais simulados. As
simulagoes considerando o semi-eixo maior inicial ag = 3,0Rs, FIGURAS no texto e FIGURAS e
no Anexo C, também apresentaram um bom comportamento, como nos casos anteriores. Porém, foram
observadas ilhas de estabilidade, registradas em branco, nos mapas de todos os sistemas simulados, FIGURAS
no texto e FIGURAS e no Anexo C. Nas regioes externas as ilhas, os tempos maximos obtidos

encontraram-se na faixa de duragao entre 5 a 7 periodos orbitais dos satélites naturais, que sao valores abaixo
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dos encontrados nas simulagoes para o semi-eixo maior inicial ayg = 2,0R,. Embora os valores dos tempos de
vida observados, em cada sistema, tenham sido préoximos, as ilhas obtidas em torno de cada satélite natural
foram encontradas em diferentes regides no intervalo de [0,00 : 0,05] para a excentricidade inicial, ao longo de
diversas inclinagoes simuladas. Os tempos nessas ilhas chegaram a valores méximos de duragao no intervalo
de 8 a 14 periodos dos satélites naturais, como pode ser visto nos mapas das FIGURAS (b) no texto e

FIGURAS (C.1J) e (C.2) no Anexo C.

Figura 8.4: Mapas de tempos de vida e ilhas de estabilidade em funcao de Iy e eg da orbita da
sonda, para ag = 3,0Rs, em torno de um satélite natural com ps = 0,2ucaronte € raio equatorial
R, =1,803326 x 1072

(a) ap = 3,0R; (b) Tha pus = 0, 2ucaronte € ap = 3,0Rs
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Figura 8.5: Mapa de tempos de vida e ilhas de estabilidade em fungdo de Iy e eg da orbita da

sonda, para ag = 4,0Rs, em torno de um satélite natural com ps = 0,2uCqronte € Taio equatorial
Ry =1,803326 x 1072
(a) ts = 0, 2lcaronte € ag = 4,0R; (b) Ilha I
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Figura 8.6: Ilhas de estabilidade em funcao de Iy e ey da orbita da sonda, para ag = 4,0Rs, em torno
de um satélite natural com s = 0, 2ucaronte € raio equatorial Ry = 1,803326 x 102.
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Aumentando o semi-eixo maior inicial para ag = 4,0Rs os mapas de tempos de vida mantiveram o com-
portamento para Iy e eg. Entretanto, condigdes inicias para ey em um intervalo de [0,00 : 0,20] para baixas
inclinagoes, em torno de [60,0° : 65,0°], mostraram algumas 6rbitas sobreviventes ao tempo total de integracao.
Esse comportamento foi observado em todas as razoes de massa simuladas.

Entre as orbitas iniciais desse conjunto também foram identificadas ilhas de estabilidade, registradas em
branco nos mapas das FIGURAS e no texto e FIGURAS e no Anexo C. Os satélites
naturais, determinados pelas razoes de massa p,, apresentaram quantidades e localizac¢oes diferentes para essas
ilhas de estabilidade. Entre as condi¢oes externas a essas ilhas, os maiores tempos encontrados correspondem a
aproximadamente 3 periodos orbitais do satélite natural, com excec¢ao do primeiro sistema, s = 0, 20pcaronte,
que apresentou orbitas com duragao de até 13 periodos do satélite genérico. Jé as ilhas observadas apresentaram
diferentes valores para os tempos de vida das érbitas. Os resultados para as simulagdes com semi-eixo inicial
igual a 5R, mantiveram o comportamento para Iy e eg como observado nas outras condigoes apresentadas e
também apresentaram regioes de sobrevivéncia das 6rbitas ao tempo total de integragao e ilhas de estabilidade.

Como ja mencionado, e reforcado no estudo do intervalo de razdo de massa, embora existam regioes de
sobrevivencia ao tempo total de integracao ou ilhas de estabilidade, o comportamento geral observado no
intervalo de razao de massa foi o de registrar érbitas com maiores tempos de vida nas regioes de baixa inclinagao
e excentricidade. Esses efeitos estao relacionados as intensidades experimentadas pelo efeito Kozai, na variavel
da inclinagao, e ao fato das érbitas iniciais mais elipticas apresentarem um apoapsis mais proximo do terceiro

corpo, produzindo assim uma maior perturbagdo. Além disso, a proximidade de seu periapsis com o satélite
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natural favorece a colisao.

8.0.3 Estudo do wy e €

Posteriormente ao estudo e mapeamento das o6rbitas em fungao da inclinagao, excentricidade e semi-eixo
maior iniciais, as simulacoes passaram a investigar o efeito sobre os tempos de vida devido a escolha do argumento
do pericentro, wyp, e longitude do nodo, €y, iniciais. Para tal fim, foram realizadas simulagoes em torno do
satélite natural com ps; = 0, 2ucqaronte; POIS € a menor razao de massa do intervalo em estudo, considerando
intervalos do semi-eixo maior inicial, a uma inclinagao inicial da 6rbita da sonda de 65° e excentricidade inicial no
intervalo de [0, 1 : 0, 4], sendo que a escolha dessas condi¢des para inclinagdo e excentricidade buscaram estudar
o comportamento em regides de inclinagoes baixas e nao englobar os extremos no intervalo da excentricidade,
que no caso da regiao de 0,5 nao produziram bons mapas. Essas condi¢oes foram mantidas para toda a grade
do argumento do pericentro e longuitude do nodo iniciais no intervalo de [0 : 360]°, para ambos, com um passo
de 20°, mantendo sempre o marco 0° para o valor da anomalia verdadeira. Os mapas obtidos sdo apresentados
nas figuras abaixo. Esses resultados permitiram observar que, para excentricidade inicial de 0,1 e uma grade de
semi-eixos maiores iniciais entre 2,0 e 16, 0R,, com passo de 1, 0R, dois intervalos para o semi-eixo maior inicial
onde comportamentos bem demarcados sao observados. Esses comportamentos encontra-se nos intervalos entre

[2,0:4,0]R, e [7,0 : 16,0]R,.

Figura 8.7: Mapa de tempos de vida em fungao de wg e €2y da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa ps = 0, 2ucqronte € raio equatorial Ry = 1,803326 x 1072 a uma excentricidade de ey = 0,1,
inclinagao Iy = 65,0° e semi-eixo maior inicial igual a ag = 2,0R;.
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As simulagdes considerando um semi-eixo maior inicial na faixa de [2,0 : 4,0]Rs mostraram que existem
regides para o argumento do pericentro wy e longitude do nodo £y iniciais dispostos nos mapas em varias faixas
verticais, que promovem Orbitas com maiores tempos de vida. Para ay = 2,0R,, em termos do argumento do
pericentro inicial, essas regides estao limitadas a faixa de [80 — 160]° e [280 — 340]°, para todo o intervalo de
[0 : 360]° para €p. A medida que o semi-eixo maior inicial cresce, até o valor de ag = 4,0R;, as regides verticais
sao mantidas, havendo um leve extreitamento da regiao a cada aumento do semi-eixo maior inicial, como mostra
as FIGURA no texto e FIGURA no Anexo C. Os tempos de vida das orbitas obtidos, no intervalo de
ag entre [2,0 : 4,0]R; com passo de 1,0R;, registraram orbitas da sonda com duragdo de até 11, 7 e 5 periodos
do satélite natural em torno do perturbador, respectivamente. Os maiores tempos encontram-se em ilhas dentro
das faixas verticais. Esses resultados mostram que para o presente intervalo, até 4, 0Rs para o semi-eixo maior,
h& uma maior influéncia do valor do argumento do pericentro inicial da o6rbita da sonda. Dessa forma, para

orbitas mais proximas ao satélite natural existem um desequilibrio em relagao a escolha de wq e g, pois ainda
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que o valor da longitude do nodo nao apresente muita diferenga nos tempos de vida, uma boa escolha para o
argumento do pericentro pode promover ganhos consideréveis.

As simulagbes para os semi-eixo maiores iniciais na faixa de 7,0Rs a 16, 0Rs com passo de 1,0Rs, FIGURA
(8.8)(b) no texto e FIGURA no Anexo C, mostram uma mudanga de comportamento das regides de
maiores tempos de vida, em fungao da escolha de wy e €y da sonda. Nessas condigoes para ag as faixas
contendo os maiores tempos de vida encontram-se em faixas inclinadas, como mostra os mapas das FIGURA
(8.8) (b) no texto e FIGURA no Anexo C. Esses comportamentos mostram que para regioes mais altas, as
quais estao sujeitas a maior perturbacao do terceiro corpo, existe um equilibrio entre a escolha do argumento
do pericentro e a longitude do nodo inicial, nao havendo uma dominéncia de apenas um dos elementos 6rbitais.
Dessa forma, para que sejam obtidas orbitas com melhores tempos de vida, uma filtragem, para permitir uma
boa escolha, deve ser feita, buscando encontrar os valores para wg e {25 que promovam esse equilibrio, e assim

as melhores orbitas.

Figura 8.8: Mapas de tempos de vida em fungio de wy e Qg da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa 1y = 0, 2/iCaronte € Taio equatorial Ry = 1,803326 x 1072 a uma excentricidade de ey = 0,1,
inclinacao Iy = 65,0° e semi-eixo maior inicial igual a ag = 5,0R, e ag = 7,0R;,

(a) ap = 5,0R; (b) ap =7,0R;
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Considerando que, a medida que o semi-eixo maior inicial da sonda aumenta os tempos de vida, de forma
geral, diminuem os tempos de vida as 6rbitas, nesse intervalo, chegaram a durar até, aproximadamente, 9
revolugoes do satélite natural em torno do perturbador para o semi-eixo maior inicial de 7, 0R; e valores entre 1
e 3 periodos orbitais do satélite, para os demais valores de semi-eixo maior, respectivamente. Isso se deve ao fato
das orbitas mais altas serem mais perturbadas pelo terceiro corpo e, mesmo iniciando mais distantes do corpo
orbitado, colide com ele mais rapidamente que as érbitas mais baixas. Os mapas para os semi-eixos maiores
iniciais iguais a ag = 5,0R, e a9 = 6,0R,, FIGURA (8.8)(a) no texto e FIGURA no Anexo C, mostram
regioes com ilhas de estabilidade distribuidas, sem um comportamento geral obseravado. Visando estudar os
efeitos nos mapas em funcao de wg e g da implementacao da sonda em 6rbitas mais excéntricas, os mapas da
FIGURA (a)—(d) apresentam as simulagoes realizadas para ag = 2,0R, no intervalo para a excentricidade
entre 0,1 a 0,4 com passo de 0,1. Os resultados mostram que, a medida que a excentricidade inicial cresce o
comportamento dos mapas é mantido havendo apenas a diminui¢ao, de forma geral, dos tempos de vida das
orbitas. Isso se deve ao fato de érbitas mais excentricas terem um periapsis mais baixo, facilitando a colisao, e

um apoapis mais alto, favorecendo uma perturbacao mais forte.
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9 Mapeamento da estabilidade de 6rbitas perturbadas
pelo terceiro corpo em torno de satélites naturais com

razao de massa da ordem de 1073.

Buscando estender os estudos sobre os efeitos de um corpo perturbador sobre a 6rbita de uma sonda em torno
de um satélite natural ou satélite natural de interesse, foram realizadas simulagoes considerando diferentes
intervalos de razdo de massa, ps, em uma faixa da ordem de 10~2. No conjunto de resultados foram utilizadas
as razoes de massa e as densidades de Tita e Tritao pois, esses satélites naturais tem suas razoes de massa da
ordem do intervalo de interesse. Sendo estabelecido os intervalos de razao de massa e o raio equatorial de cada
sistema através da escolha das densidades, foram realizados trés blocos gerais de simulagbes para cada conjunto
de razoes de massa e densidade escolhida. Inicialmente, foram estudados os efeitos da inclinagao e semieixo maior
inicial da orbita das sondas, considerando 6rbitas iniciais circulares. Posteriormente, para regioes especificas de
ag, foram simuladas condicoes iniciais de inclinagao e excentricidade, visando estudar os efeitos da perturbagao
de terceiro corpo em oérbitas iniciais excéntricas. O estudo foi finalizado com o mapeamento do comportamento
devido a escolha do argumento do pericentro e a longitude do nodo inicial das 6rbitas excéntricas das sondas,

buscando determinar as melhores condigoes e os comportamentos observados.

9.1 Sistemas com razao de massa da ordem de 1073 - Densidade de Tita.

Para o presente bloco de simulagoes foi considerado o intervalo para a razao de massa de Surpitan < ts <
30uTitqn com passo de Buritan, sendo os raios dos satélites naturais determinados considerando a densidade
do satélite natural Tita. Nas simulacgoes para Iy e ag da sonda, as grades de simulagoes para as condigoes
iniciais da sonda em torno dos sistemas genéricos foram adotadas considerando os mesmos critérios utilizados
nas simulagdes anteriores para as orbitas iniciais circulares. Sendo assim, um intervalo de [60,0 — 85, 0]° para
a inclinacao e semieixo maior entre 1,5R; < a9 < 10,5R,, onde R, é o raio equatorial do corpo orbitado,

escolhidos.

9.1.1 Estudo de [ e qg

Os resultados considerando um sistema com razao de massa de s = Suritan Mostram que existe uma regiao
com sobrevivéncia das orbitas ao tempo total de integragao e/ou tempos de vida altos, gerando orbitas com
duragao entre 140 e 401 periodos orbitais do satélite natural em torno do perturbador. Essa regiao, mostrada
em cinza no mapa da FIGURA , encontra-se no regime de oOrbitas iniciais circulares com I entre 60° e
67,5°, para ag compreendido no intervalo entre 4,0R; e 10,5R;.

O comportamento observado para as regioes externas a essa faixa, externa a regiao em cinza, mostram
que Orbitas iniciais circulares com valores menores para o semieixo maior e menos inclinadas geram oOrbitas
com maiores tempos de vida, sendo observadas érbitas com tempos de até 75 periodos do satélite natural, que
corresponde no mapa a 1,87 em logig. Isso ocorre porque érbitas baixas sao menos perturbadas pelo terceiro

corpo e as menos inclinadas tem um menor efeito Kozai.
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Figura 9.1: Mapa de tempos de vida das 6rbitas em fungdo de inclinagdo inicial, Iy, e semieixo maior
inicial, ag, da sonda com relagao a um satélite natural com razao de massa s = Suritan € raio equatorial
R, = 3.603647 x 1072, e considerando as 6rbitas iniciais da sonda circulares, ey = 0, 0.

Periodos do Satélite (log,,)

ly (Graus)

1.5 3.0 4.5 6.0 75 9.0 10.5
a

Tabela 7: Tabela contendo os tempos maximos e minimos, em periodos do satélite natural em torno do
perturbador, obtidos nas regioes de maior estabilidade, regides em cinza, nos mapas no intervalo de 10u71tan <
ps < 30pTitan, FIGURA (C.5) no Anexo C.

Razao de Massa ps | timin | tms
10p7itan 107 | 471
15p7itan 124 | 359
20p1itan 86 359
25T itan 136 | 392
30UTitan 87 | 462

Através dos tempos obtidos nas simulagoes para os sistemas com razao de massa entre 10pupian < ps <
30T itan, com passo de Buritan, foi possivel obter os mapas em torno de cada sistema, FIGURA no Anexo
C. As diferengas entre os tempos de vida observados foram calculados em relagao ao sistema com g = Suritan-
Esses resultados mostram que, para o semieixo maior inicial entre 1,5R, < ag < 6,0R;, as diferencgas nos tempos
de vida em relacao ao sistema ps = Suritan S0 pequenas, nao utrapassando uma duracao de 2 periodos orbitais
dos satélites naturais em torno dos perturbadores, ao menos para a faixa de 1,5R; < a9 < 6,0R;. Foram
registrados tempos maximos de vida, externos as regioes em cinza, no intervalo de 76 a 77 periodos do satélite
natural em torno do perturbador para os casos da TABELA @ Entretanto, no intervalo 6,0R, < ag < 10,5R,,
foram encontradas algumas condi¢oes que apresentaram perdas ou ganhos consideraveis de tempos de vida em
algumas condig¢oes orbitais iniciais, em comparacao ao caso de ps = 5,0u7itan. Os intervalos de duragdo das
orbitas nao sobreviventes ao tempo total de integracao, presentes nas regioes em cinza para os demais sistemas
entre 10p7itan < ts < 30p1itan sd0 apresentados na TABELA @

9.1.2 Estudo de [; e ¢

Considerando o comportamento observado para ag e Iy da o6rbita da sonda nesses sistemas, o estudo das
orbitas foi direcionado a observar o comportamento dos tempos de vida das orbitas em relagao a escolha da
excentricidade inicial dessas érbitas. Mantendo, para isso, os corpos com razao de massa da ordem de 1073 e
a mesma densidade. Nesse sentido, foram realizadas simulagoes levando em consideragao determinados valores
para o semieixo maior inicial entre 2,0 e 6,0R; e uma grade de condigdes iniciais para excentricidade, [0,0 : 0, 5]

com passo de [0,01], e inclinagdo, [60 : 85]° com passo de 5°. Sendo mantidos os elementos wy, Qg e My fixos e
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iguais a zero para as Orbitas iniciais elipticas da sonda. Essas simulagoes foram realizadas para todo o intervalo
de razoes de massa considerado na subsecao anterior desse estudo.

Registrando tempos maximos no intervalo de 46 a 47 revolucoes do satélite natural em torno do corpo per-
turbador, os mapas para as simulagoes considerando ag = 2,0Rs, FIGURA no Anexo C, nao apresentaram
ilhas ou regioes onde houveram orbitas que sobreviveram ao tempo total de integragao. Devido a proximidade
dos tempos obtidos, os seis sistemas simulados no intervalo de Suritan < ps < 30UTitan, tem seus mapas de
orbitas em torno desse corpos expostos na FIGURA . Com os maiores tempos de vida nas inclinagoes e
excentricidades iniciais mais baixas, as 6rbitas em torno dos satélites naturais, considerando ag = 3,0R; regis-
traram tempos maximos de vida dentro de um intervalo de 22 & 23 revolugoes do satélite natural, para todas
as razoes de massa analisadas. Devido a semelhanga no comportamento e aos valores proximos dos resultados,
os sistemas simulados podem ser bem representados pelo mapa da FIGURA . Sendo também observado o
mapa dos demais sistemas na FIGURA no Anexo C.

Figura 9.2: Mapa de tempos de vida em funcgao de Iy e eg da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa fts = SlTitan, O raio equatorial Ry = 3.603647 X 1073 e um semieixo maior inicial ag = 3, 0R;.
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Figura 9.3: Mapa de tempos de vida em fungao de Iy e ey da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa fts = dlTitan, raio equatorial Ry = 3.603647 X 1072 e semieixo maior inicial ay = 5,0R,.
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A dindmica de todos os seis sistemas genéricos simulados, considerando o semieixo maior inicial igual
a ag = 4,0Rs pode ser observada no mapa da FIGURA (C.5) no Anexo C. A analise dos tempos obtidos
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e do comportamento geral observado permitiu concluir que os tempos de vida observados foram préximos,
apresentando tempos maximos de duragao correspondente a 13 periodos orbitais do satélite natural e mantendo
o comportamento de 6rbitas mais duradouras nas regides de menor inclinacdo e excentricidade inicial, pelas

razoes ji explicadas.

Figura 9.4: Mapa de tempos de vida em funcao de Iy e eg da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa fis = dlTitan, raio equatorial Ry = 3.603647 X 1073 e semieixo maior inicial ag = 6, 0R,.
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Tabela 8: Tabela contendo as duracdes, minimas e méaximas, das 6rbitas, em periodos orbitais do satélite
natural, obtidos nas regides de maior estabilidade, regides em cinza, nos mapas no intervalo de 10uritan < s <
304 itan Para um semieixo maior inicial ag = 5,0R,, FIGURA (C.6) no Anexo C.

Razao de Massa pis | tmin | tmas
10p1itan 11 53
150Titan 10 | 123
20uTitan 10 | 277
25 itan 10 | 67
30T itan 10 67

Tabela 9: Tabela contendo as duracdes, minimas e maximas, das orbitas, em periodos orbitais do satélite
natural, obtidos nas regioes de maior estabilidade, nos mapas no intervalo de 10uritan < s < 30u71itan Para
um semieixo maior inicial ag = 6,0Rs, FIGURA (C.6) no Anexo C.

Razao de Massa pis | tmin | tmaz
10p7itan 16 | 276
157 itan 16 157
200 Titan 26 | 68
25T itan 46 47
30uTitan 46 | 353

Os resultados para as simulagoes considerando ag = 5,0R; e 6,0R,, FIGURAS (9.3) e (9.4) no Anexo C, ha
regides no intervalo de [0,00 : 0,27] e [0,00 : 0, 40], respectivamente, para a excentricidade em baixas inclinag¢oes

iniciais, onde determinadas condigoes orbitais iniciais proporcionaram a sobrevivéncia, pelo tempo total de
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integragao destas orbitas. As condigdes, dentro dessas duas regioes mencionadas, que ndo sobreviveram as 477
revolugoes do satélite natural em torno do corpo perturbador, registraram duragoes longas, que sao apreentados
na TABELAS e @D Devido a proximidades dos tempos obtidos em cada sistema, os mapas da FIGURAS
e representam bem, de forma geral, os sistemas simulados, considerando as condig¢oes iniciais vigentes.
Os mapas das simulagoes realizadas refor¢am os comportamentos ja observados para a inclinagao e excentricidade
iniciais das orbitas, os quais implicam que as drbitas iniciais mais excéntricas apresentam menores tempos de
vida, e isso se deve ao fato dessas 6rbitas apresentarem um apoapsis mais préximo do terceiro corpo, o que faz
com que seja mais perturbada. Enquanto, as inclinacoes mais baixas estdo menos sujeitas as ac¢oes do efeito

Kozai.

9.1.3 Estudo do wy e )

Realizados os estudos do comportamento da inclinagao, excentricidade e semieixo maior inicial, as simulagoes
passaram a investigar o efeito sobre os tempos de vida devido a escolha do argumento do pericentro, wg, €
longitude do nodo, €2y, iniciais. Para isso, as simulacGes foram realizadas considerando intervalos do semieixo
maior inicial, a uma inclinagao inicial da érbita da sonda de 65° e excentricidade inicial no intervalo de [0, 1 : 0, 4].
Essas condigoes foram mantidas para toda a grade do argumento do pericentro e longuitude do nodo inicial no
intervalo de [0 : 360]° para ambos Qg e wp com um passo de 20°, mantendo sempre o marco 0° para o valor da

anomalia verdadeira.
e Primeiros comportamentos observados e a influéncia de eg

As simulagoes considerando um semieixo maior inicial igual ao dobro dos raios equatoriais, a uma inclinagao
inicial de 65° e excentricidade inicial no intervalo de [0, 1 : 0,4], FIGURA no Anexo C, mostram que existem
regioes, para o argumento do pericentro wg e longitude do nodo 2y iniciais dispostos nos mapas em véarias faixas
verticais, que promovem Orbitas com maiores tempos de vida, em termos do argumento do pericentro inicial.
Essas regides estao limitadas a faixa de [100 — 175]° e [275 — 350]°, para toda a faixa de [0 : 360]° para o,
considerando sempre o marco 0° para o valor da anomalia verdadeira. Foi observado que a medida que as
orbitas iniciais das sondas tornam-se mais excentricas, no intervalo de [0, 1 : 0, 4], h4 uma diminui¢do no tempo
de vida das orbitas, como mostram os mapas da FIGURA , no Anexo C, o que verifica o comportamento

j4 mencionado entre o tempo de vida das 6rbitas e o valor da excentricidade inicial da 6rbita da sonda.
e A influéncia de ag e o comportamento geral observado

Visando estudar como os mapas de wq e {29 se comportavam considerando diferentes altitudes iniciais para
as sondas, foram realizadas simulagoes considerando um intervalo de 2,0 & 16, 0Rs para o semieixo maior inicial,
com passo de 1,0R;. Essas condig¢6es foram simuladas para uma excentricidade inicial de 0, 1 para eq, Iy = 65, 0°

e um intervalo de [0 : 360]° para wy e € da sonda.
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Figura 9.5: Mapas de tempos de vida em fungio de wy e Qg da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa [ty = DliTitan © Taio equatorial Ry, = 3.603647 x 1073 e semieixo maior inicial ag = 2,0R, e
ag = 7,0R,, com excentricidade eg = 0,1 e inclinagao Iy = 65,0°

(a) ap = 2,0R; (b) ap =7,0R;

Unidades Canénicas Unidades Canbnicas
22

360
330

35

300 4 32

270
240 4
210 4
180
150

Graus

=)

Q

120
90
60

30

I 18
0 T T T
0 30 60 90 120 150 180 210 240 270 300 330 360 0 30 60 90 120 150 180 210 240 270 300 330 360

oy (Graus) g (Graus)

Para as simulagoes considerando a razao de massa (s = biitan € as Orbitas iniciais com uma excentricidade
de 0,1, os mapas de tempos de vida encontrados permitiram observar a existéncia de trés comportamentos
gerais. Para ag entre a faixa de [2,0 : 6,0]R;, o comportamento observado nos mapas mantem as obervagoes ja
mencionadas sobre a presenga de blocos verticais, predominantemente entre [100 — 175]° e [275 — 350]° para o
argumento do pericentro, onde se encontraram as 6rbitas de maiores tempos de vida com a presenga de algumas
ilhas de estabilidade, como mostra a FIGURA e FIGURA no Anexo C. Esse comportamento, no
intervalo de [2,0 : 6,0]R,s para o semieixo maior, apresenta a dominincia do argumento do pericentro inicial
sobre os tempos de vida das o6rbitas. Logo, o valor da longitude do nodo inicial ndo apresenta muita diferenca

nos tempos de vida das o6rbitas, ao menos para as regides orbitais mais préoximas ao satélite natural.

Figura 9.6: Mapa de tempos de vida em fungao de wg e 2y da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa [t = Sl itan € raio equatorial Ry = 3.603647 x 1073 e semieixo maior inicial ay = 15,0R,, com
excentricidade eg = 0,1 e inclinagao Iy = 65, 0°
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Entretanto, para as simulagoes realizadas para valores de semieixo maior inicial iguais a 7,0 e 8, 0R, observa-
se uma mudanga no comportamento dos mapas. As faixas que, para os valores de ay mais baixos estavam
localizados verticalmente, passam a ser encontrados em regides horizontais entre os intervalos de [0 — 30]°,
[150 — 210]° e [345 — 360]° para o valor de o, para toda a faixa do argumento do pericentro inicial simulada.
Esse comportamento pode ser observado nos mapas da FIGURA e FIGURA no Anexo C. Sendo

assim, observa-se que, no intervalo de [7,0 : 8, 0] R para o semieixo maior, a dominancia, sobre os tempos de vida
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das orbitas, passa a ser da longitude do nodo inicial. Logo, o valor do argumento do pericentro inicial passa a
nao apresentar muita diferenga nos tempos de vida das 6rbitas, ao menos para as regioes orbitais intermediarias
entre o satélite natural e o corpo perturbador.

O terceiro comportamento geral é melhor observado nas simulagées na regido de [12,0 : 16,0]Rs para o
semieixo maior inicial, onde as faixas contendo os maiores tempos de vida registrados estao dispostas nos mapas
de forma inclinada, como exemplifica a FIGURA . Os mapas obtidos mostram que para regioes mais altas,
as quais estao sujeitas a maior perturbagao do terceiro corpo, existe um equilibrio entre a escolha do argumento
do pericentro e a longitude do nodo inicial, nao havendo uma dominéncia de apenas um dos elementos 6rbitais.
Nessa regiao, para que sejam obtidas 6rbitas com melhores tempos de vida deve ser feita uma busca por valores
de wg e Qg que promovam esse equilibrio, e assim as melhores 6rbitas. Os mapas obtidos entre 9,0 e 11,0R,,
FIGURA , apresentam ilhas de estabilidade distribuidas em diversas regioes e monstram o processo de

mudanca do comportamento das orbitas.
e Tempos de vida obtidos:

Com base nos resultados obtidos e considerando os trés principais comportamentos observados, temos que os
maiores tempos de vida registrados no intervalo do primeiro regime, [2,0 : 6, 0] R;, encontraram-se na faixa entre
[7 : 25] periodos orbitais do satélite natural, sendo a duracao de, aproximadamente, 25 revolugoes observado
para ag = 2,0R;. Esses tempos foram registrados em condigbes de wq e {2 diferentes de zero. Para os valores
de ag presentes nesse regime dos mapas, o aumento de ag proporcionou a diminui¢ao do tempos.

Muitas orbitas sobreviventes ao tempo de integracao foram localizadas nas simulagoes com ag = 7,0R;
e ag = 8,0R,, regides contendo os regimes horizontais. Além das regioes de sobrevivéncia, foram localizadas
orbitas com tempos méximos entre 154 e 475 revolugoes do satélite natural. Em relagao as érbitas inicializadas
com argumento do pericentro e longitude do nodo iguais a zero, os resultados mostram o ganho na duragao do
tempo de vida dessas 6rbitas.

Para a regiao de transicao, ayp = 9,0Rs a ag = 11,0R;, boas 6rbitas com tempos entre 234 e 461 periodos
orbitais do satélite natural. Havendo, entre as condicoes iniciais simuladas com ag = 9R, regioes com orbitas
sobreviventes ao tempo de integragao. Em relacao as 6rbitas iniciais com argumento do pericentro e longitude do
nodo iguais a zero, esses resultados monstram um aumento na duracao das érbitas equivalente a 231 revolugoes
do satélite natural em torno do corpo perturbador.

Entre as condigoes iniciais de [12,0 : 16, 0] R, para o semieixo maior inicial da sonda, os resultados também
evidenciam a diminuicao dos tempos de vida a medida que o semieixo maior inicial cresce. Para esse intervalo
de simulagoes, os tempos maximos de vida encontram-se no intervalo de [3 : 147] periodos orbitais do satélite
natural. Resultados que representam um aumento, na 6rbita da sonda, correspondente a duragao de até 147

revolugoes do satélite natural, se comparado com s = Supitan-

9.2 Sistemas com razio de massa da ordem de 1073 - Densidade de Tritao.

Para o presente bloco de simulagoes, foi considerado o intervalo para a razao de massa de Suritan < s <
304 7itan com passo de buritan, sendo os raios dos satélites naturais determinados considerando a densidade do
satélite natural Tritao. Nas simulagoes em fungao de I e ay da sonda, foram mantidos os mesmos intervalos das
condigoes iniciais para os sistemas genéricos utilizados nas simulagoes com base na densidade de Tita. Sendo

considerado, nesse conjunto de resultados, que a 6rbita inicial dessas sondas eram circulares.

9.2.1 Estudo de [ e qg

Através dos mapas obtidos para inclinagdo e semieixo maior iniciais da sonda foi observado que os mapas
para os sistemas genéricos na faixa de Suritan < ps < 30UTitan, com a mesma densidade de Tritao, possuem
uma regiao de sobrevivéncia das 6rbitas e tempos de vida altos em regides de baixa inclinagao e semieixo maior

inicial entre 3,5Rs e a vizinhanca de 6,0Rs. Essa regiao, destacada em cinza, pode ser observada no mapa
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das orbitas em torno do satélite natural com pgs = Surian, FIGURA , e nos mapas dos demais sistemas
genéricos, FIGURA (C.9) no Anexo C.

Figura 9.7: Mapa de tempos de vida das érbitas em fungdo da inclinagdo inicial, Iy, e semieixo maior
inicial, ap, da sonda em torno de um satélite natural com razao de massa pus; = Huriren € raio equatorial
R, = 6,803230 x 1073, considerando as érbitas iniciais da sonda circulares, ey = 0, 0.

Unidades Canoénicas (log,,)

1,5 3,0 4,5 6,0 7,5 9,0 10,5
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Os intervalos de tempo observados, em cada sistema, para essa regiao de maior estabilidade estao listados
na TABELA .

Tabela 10: Tempos maximos e minimos obtidos nas regides de maior estabilidade, regides em cinza, nos
mapas dos satélites naturais no intervalo de Spuritan < ps < 30U7itan, considerando a densidade dos corpos a

mesma densidade de Tritdo. A duragao das orbitas s@o expressas em termos de periodos orbitais dos respectivos
satélites naturais em torno de seus corpos perturbadores.

Razdo de Massa s | tmin | tmaz
10pTitan 67 166
1507itan 169 | 428
20pritan 131 | 353
25U Titan 83 160
30uritan 112 | 297

Analisando o comportamento geral desses mapas é observado que, desconsiderando as regides com Orbitas
locais sobreviventes e com maiores tempos de vida, os tempos de vida tende a crescer a medida que as 6rbitas
iniciais sdo menos inclinadas e possuem um ag menor. Os maiores tempos de vida observados nos mapas para
0s seis sistemas possuiam valores correspondentes a faixa de 21 a 22 periodos do satélite natural em torno do

corpo perturbador.

9.2.2 Estudo de [ e ¢

Para investigar o comportamento devido a escolha da inclinagao e excentricidade iniciais das orbitas das
sondas, foram realizadas simulagoes para determinados valores de semieixo maior inicial entre 2,0R, e 4,0R; e
uma grade de condigdes iniciais para excentricidade, [0,0 : 0,5] com passo de [0,01], e inclinacao, [60 : 85]° com
passo de 5°. Mantendo sempre, para as Orbitas iniciais excéntricas, os demais elementos orbitais fixos e iguais
a zero, foram simuladas 6rbitas, em torno de todos os satélites naturais considerados nessa subsegao.

O comportamento dos mapas de tempos de vida em torno dos seis satélites naturais, considerando o semieixo
maior inicial da sonda igual a 2,0R, evidenciou que as Orbitas com maior duragao de tempo de vida sao as
menos excéntricas e implementadas com baixas inclinagées, como mostram a FIGURA , e nos mapas dos

demais sistemas genéricos, FIGURA (C.9) no Anexo C. Nessas configurages, nao foram encontradas ilhas de
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estabilidade ou regides de sobrevivéncia, produzindo mapas bem comportados. Os tempos méaximos observados
obtiveram orbitas com duragao equivalente a 13 revolucoes do satélite natural. Entretanto, regidoes de maior
inclinagao inicial ou muito excentricas mostram alta instabilidade, nao registrando 6rbitas com maior duragao

do que 15% de um periodo orbital dos satélites naturais.

Figura 9.8: Mapa de tempos de vida em fungao de Iy e ey da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa jt; = 5fiTiten O raio equatorial R, = 6,803230 x 1072 e semieixo maior inicial ag = 2, 0R,.

Periodos do Satélite (log,,)

Iy (Graus)

-0.0050
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As simulagbes para a grade de inclinagdes e excentricidades iniciais para um semieixo maior inicial igual
a ag = 3,0Rs mantiveram o comportamento esperado, como mostra a FIGURA . Em todas os sistemas
genéricos simulados, para a mesma regiao, foi localizada uma ilha de estabilidade, a regiao em branco nos
mapas da FIGURA e nos mapas dos demais sistemas genéricos, FIGURA no Anexo C. Entretanto,
os tempos de vida obtidos nessas ilhas foram diferentes, tendo uma duracao dentro de um intervalo de 7 a 8
periodos dos satélites naturais. As orbitas externas as regioes das ilhas registraram tempos de vida entre 5 e 6

periodos orbitais dos sistemas genéricos.

Figura 9.9: Mapas de tempos de vida e ilhas em fungao de Iy e ey da sonda em torno de um satélite natural
com razao de massa fts = HlTitan, O raio equatorial Ry = 6,803230 x 1072 e semieixo maior inicial ay = 3, 0R;.

(a) Hs = BlUTitan (b) Ilha em torno do sistema pug = Spuitan
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Os mapeamentos realizados considerando o semieixo inicial a uma distancia de quatro vezes o raio equatorial
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dos satélites naturais, FIGURA (9.10) e FIGURA (C.10) no Anexo C, permitiram localizar dois grupos gerais
com regides onde algumas orbitas sobreviveram ao tempo de integracdo e/ou apresentaram tempos altos de
vida. Essas regides foram localizadas entre o intervalo de [0,00 : 0,20] e [0,00 : 0,25] para a excentricidade e

no regime de baixas inclinagoes.

Figura 9.10: Mapa de tempos de vida e ilhas em funcao de Iy e eg da sonda em torno de um satélite natural
com razdo de massa jts = DliTitan, O raio equatorial R, = 6,803230 x 1072 e semieixo maior inicial ag = 4, 0R;.
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Além desses intervalos, pequenas ilhas também foram localizadas. As orbitas externas as regides de ilhas e
maior estabilidade registraram duragao de até 22 periodos orbitais dos satélites naturais para todos os sistemas.
Entretanto, na regiao de maior estabilidade, foram localizadas faixas de condig¢oes entre 24 e 414 revolugoes do

sistema genérico em torno do perturbador.

9.2.3 Estudo do w; e

Para o estudo do comportamento dos mapas de tempos de vida em fungao da escolha do argumento do
pericentro e da longitude do nodo iniciais, foram realizadas simulag¢oes considerando uma inclinagao inicial
da orbita da sonda de 65° e um valor para a excentricidade inicial dentro do intervalo de [0,1 : 0,4], sendo
essas condi¢oes mantidas dentro de uma faixa para o semieixo maior inicial. A escolha das condi¢bes para a
inclinacao e a excentricidade inicial foi feita visando estudar o comportamento em regioes de inclinagbes baixas
e nao englobar os extremos no intervalo da excentricidade, que no caso da regiao de 0,5 apresentaram tempos
muito baixos. Sendo escolhidas todas as condigoes acima, uma grade de condigoes iniciais para o argumento do
pericentro e a longitude do nodo foi estabelecida como o intervalo de [0 : 360]° para ambos wy e €y com um
passo de 20°. Em todas as simulagGes foi escolhido o marco 0° para o valor da anomalia verdadeira.

As simulagées com ag = 2,0R;, Iy = 65° e excentricidade inicial no intervalo de [0,1 : 0,4], FIGURA
no Anexo C, mostram que existem regioes, para o argumento do pericentro wy e longitude do nodo )y iniciais
dispostos nos mapas em vérias faixas verticais, que promovem o6rbitas com maiores tempos de vida. Em termos
do argumento do pericentro inicial, essas regides estao limitadas a faixa de [100—175]° e [275—350]°, ao longo da
faixa de [0 : 360]° para g, considerando sempre o marco 0° para o valor da anomalia verdadeira. Foi observado
que, a medida que as Orbitas iniciais das sondas tornam-se mais excéntricas, no intervalo de [0,1 : 0,4], h4 uma
diminui¢do no tempo de vida das érbitas. Como ja comentado sobre os efeitos sobre 6rbitas mais excéntricas.

Os resultados das simulagoes, em funcao de wy e €g, considerando um satélite natural com razao de massa
s = DlTitan, que € a menor razao de massa do intervalo em estudo, inclinagao inicial de 65°, excentricidade
inicial de 0, 1, por ser uma 6rbita inicial nao muito excéntrica, e uma grade de semieixos maiores iniciais entre
2,0 e 16,0R, com passo de 1,0Rs permitiram observar a presenca de duas faixas com comportamentos bem

demarcados, [2,0: 4,0]R; e [7,0 : 16,0]Rs, e uma regiao de transi¢do dos comportamentos, [5,0 : 6, 0] R;.
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Figura 9.11: Mapas de tempos de vida em funcio de wpy e € da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa (s = BlTitan, raio equatorial R, = 6,803230 x 1073 e semieixo maior inicial ag = 2,0R; e
ag = 7,0R,, com excentricidade eg = 0,1 e inclinagao Iy = 65,0°.

(a) ap = 2,0R; (b) ap =7,0R;
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Os mapas de tempos de vida em funcdo de wy e 2y obtidos para a faixa de semieixo maior inicial entre
[2,0: 4,0]R; permitiram observar a presenca dos blocos verticais, localizados no intervalo de 100° < wy < 175°
e 275° < wy < 350°, ao longo da faixa de longitude do nodo inicial simulada. Esse comportamento pode ser
visto no mapa da FIGURA (0.11))(a) e no Anexo C. Isso mostra que para o presente intervalo, até 4, 0R;
para o semieixo maior, existe uma dominécia do valor do argumento do pericentro inicial em relacao ao valor
da longitude do nodo pois, as maiores diferencas de tempos de vida das érbitas sdo observados quando o valor
de wy é variado, mesmo que em poucos graus. Assim, para Orbitas mais proximas do corpo orbitado uma boa

escolha para o argumento do pericentro pode promover érbitas com maiores tempos de vida.

Figura 9.12: Mapa de tempos de vida em fungio de wy e o da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa (s = SlTitan, raio equatorial Ry = 6,803230 x 1072 e semieixo maior inicial ay = 6,0R,, com
excentricidade ey = 0, 1 e inclinagao Iy = 65,0°.
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Entretanto, as simulagbes para semieixo maiores iniciais na faixa de 7,0R; & 16,0R,, FIGURA (b)
e no Anexo C, mostram uma mudanca de comportamento das regides com os maiores tempos de vida,
em funcao de wg e 2y. Nessas condigoes, as faixas contendo os maiores tempos de vida encontram-se em faixas
inclinadas, o que implica que tanto wg como 2y participam ativamente do processo. O comportamento evidencia

que, para regioes mais altas, as quais a sonda esta sujeita a maior perturbacao do terceiro corpo, existe um
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equilibrio entre a escolha do argumento do pericentro e a longitude do nodo inicial, nao havendo uma dominéncia

de apenas um dos elementos 6rbitais, o que implica que tanto 2o como wy participam ativamente do processo.
e Tempos de vida das orbitas:

Considerando as trés principais regioes observadas, foi visto que os tempos de vida das érbitas para a regiao
de semieixo maior inicial entre [2,0 : 4, 0] R, ficaram entre o intervalo de duragao de 4 a 10 periodos orbitais do
satélite natural em torno do perturbador, sendo o maior valor observado entre as condicoes para ag = 2,0R;.
Os resultados mostraram que, a medida que o semieixo maior inicial aumentava, o comportamento era mantido,
dentro do intervalo de [2,0 : 4,0]Rs, ocorrendo apenas a diminui¢do dos tempos de vida e o extreitamento das
faixas verticais. Embora os mapas em funcao de wqy e €2y, para os casos de semieixo maior inicial ag = 5,0R,
e ag = 6,0R,, nao tenham apresentado um comportamento geral definido, nessa regiao foram encontradas as
orbitas com os maiores tempos de vida e os maiores ganhos devido a escolha de wg e 25 da sonda. Esses tempos
de vida encontram-se na faixa de 10 a 190 revolugoes do satélite natural, para ag = 5,0R;, e de 10 a 90 periodos
orbitais do satélite natural, para ag = 6,0Rs. Por fim, os mapas para o intervalo de condigbes iniciais entre
ag = 7,0Rs e ag = 16,0R; registram os maiores tempos de vida em torno de 8 periodos do satélite natural,
sendo essas orbitas encontradas nas simulagoes considerando ag = 7,0Rs. Os mapas para os semieixos maiores
inicias maiores do que ag = 7,0R;, registraram diminui¢oes nos tempos de vida das érbitas a medida que ag

aumenta, chegando a registrar 6rbitas com duracao de apenas uma revolugao do satélite natural.
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10 Mapeamento da estabilidade de 6rbitas perturbadas
pelo terceiro corpo em torno de satélites naturais com

razao de massa da ordem de 107°.

Visando continuar os estudar do efeito de um corpo perturbador sobre a 6rbita de uma sonda em torno de um
satélite natural com razao de massa da ordem de 105, foram realizadas simulacoes considerando o intervalo de
0,2uGan < pts < 1.20G4an com passo de 0, 241Gqn, onde pgqyn corresponde a razao de massa de Ganimedes, como
mostra o esquema da FIGURA . A escolha desse intervalo fixo foi feita tendo como base o satélite natural
com maior razao de massa no intervalo da ordem de 10~°. Como os raios equatoriais dos satélites naturais,
R, sao determinados pela razao de massa e a densidade do corpo, no presente capitulo estao presentes mapas
considerando que os satélites naturais possuiam as diferentes densidades dos satélites naturais com razao de

massa da ordem de 10~° conhecidos.

Figura 10.1: Esquema do intervalo de razao de massa da ordem de 10~ considerado nas simulacoes,
enfatizando o satélite natural que faz parte da faixa de simulacoes.

fg: 1073
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Desta forma, embora as simulagoes tenham sido realizadas com o mesmo intervalo de razao de massa, as
densidades e conseguentemente, os raios desse objetos sao diferentes, gerando assim o mapeamento de diversos
sistemas. Sendo todos os estudos realizados para uma grade de condigdes de inclinagoes e excentricidades iniciais
dentro de um intervalo de [60,0 — 85, 0]°, para a inclinagéo, e [0,0 — 0, 5] para a excentricidade. As dinAmicas
consideraram também um semieixo maior inicial da 6rbita da sonda entre 2,0R; e 4,0R sendo, em alguns casos,
considerados miltiplos mais elevados. Todos os intervalos foram estabelecidos visando manter as regices de
interesse, que sao regioes com efeito Kozai e que também contenham o6rbitas quase polares, j4 mensionadas
nas investigacoes anteriores. Destacando que os valores para o semieixo maior inicial da orbita da sonda foram

escolhidos visando implementar sondas nas regioes mais proximas aos satélites naturais.

10.1 Sistemas com a densidade de Ariel.

Mantendo as seis razoes de massa contidas no intervalo de 0, 2ugaen < s < 1.2UGan, 0 raios desses corpos
foram determinados com base na densidade de Ariel e os mapas obtidos nessas simulagoes, em torno de cada
satélite natural, podem ser observados na FIGURA no Anexo C. Nas simulag¢oes com ag = 2,0R; os
tempos de vida foram registrados em regides de menores inclinagbes e excentricidades iniciais. Entretanto,
em todos os sistemas foram encontradas regioes de extensas ilhas localizadas em Orbitas quase circulares, mas
que estenderam-se a todas as inclinagoes simuladas. Em alguns casos também foram observadas regides com
ep = 0,5, onde as orbitas colidiram ou ejetaram em bem menos do que 15% de um periodo orbital dos satélites
naturais em torno de seus respectivos corpos perturbadores, sendo que as 6rbitas com maiores duragoes se
encontraram no intervalo entre 6 e 7 periodos orbitais dos satélites naturais em torno do perturbador.

As dindmicas em torno de cada satélite natural, considerando um semieixo maior inicial igual ao triplo
dos raios dos corpos orbitados, registraram regides de sobrevivéncia das o6rbitas ao tempo total de integragao.

Entretanto, o comportamento observado para a inclinagdo e excentricidade iniciais foi alterado. As condigoes
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com altos tempos de vida, encontradas proximas as orbitas que sobreviveram ao tempo total de integracao,
apresentaram duragao de até 113, 134, 433, 246, 295 e 131 periodos orbitais dos respectivos satélites naturais,
para cada um dos seis casos simulados. Os resultados das investigagGes em torno de cada um dos seis satélites
naturais mostraram ainda que as Orbitas externas a essas regioes de maior sobrevivéncia nao foram superiores a
faixa de 5 a 9 periodos orbitais do satélite natural. Para os mapas simulados considerando um semieixo maior
inicial ag = 4, 0R,, foram encontradas 6rbitas sobreviventes ao tempo total de integracao em torno de cada um
dos seis sistemas simulados, bem como foram localizadas ilhas de estabilidade. As condigdes de inclinacdo e
excentricidade inicial que nao sobreviveram ao tempo final ou fizeram parte das ilhas localizadas nao registraram

tempos superiores a 5 revolugdes orbitais do satélite natural.

10.2 Sistemas com a densidade de Calisto.

De modo geral, os seis casos simulados considerando a densidade de Calisto apresentaram um bom com-
portamento quanto ao aumento dos tempos de vida em o6rbitas iniciais mais circulares e menos inclinadas, ao
menos para a faixa de ag de 2,0Rs a4 4,0R;. Em todos os cenérios simulados ndo foram observadas ilhas ou
regioes de sobrevivéncia ao tempo total de integragao das orbitas. Devido a proximidade dos tempos registrados
nas simulagoes considerando ag = 2,0R,, os dois mapas da FIGURA no Anexo C, representam bem o
comportamento dos tempos de vida das érbitas em torno de cada um dos seis sistemas.

Figura 10.2: Mapas de tempos de vida para I e eg da sonda em torno dos sistemas genéricos da ordem de
10~®, considerando o movimento do corpo orbitado pela sonda em uma 6rbita circular.

(a) agp = 3,0R, (b) ap = 4,0R,
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Os maiores tempos de vida observados para ag = 2,0R, encontram-se na faixa de duragao de 47 periodos
orbitais do satélite natural. Orbitas com duracio entre 22 e 23 revolucdes orbitais do satélite natural em torno
do perturbador foram registradas nas simulagoes com ay = 3,0R,. Ja para os casos de 6rbitas implementadas
com ag = 4,0R,, os tempos maximos nao foram maiores do que 13 periodos dos satélites naturais. Como os
tempos de vida registrados nas simulagoes em torno de cada um dos seis satélites naturais considerando ag igual
a 3,0R; e 4,0R foram muito proximos os mapas da FIGURA , apresentam o comportamento geral para

todos os seis sistemas em cada semieixo maior inicial, respectivamente.

10.3 Sistemas com a densidade de Europa.

A anélise das simulagoes dos seis sistemas genéricos considerando a densidade de Europa mostraram que
para as 6rbitas com ag = 2,0R; as condi¢oes com maiores tempos de sobrevivéncia encontram-se nas regioes de

baixa inclinacao e excentricidade. Devido a regioes com registros de colisoes ou ejecoes em baixos tempos de
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vida, os seis sistemas analisados podem ser representados por trés mapas de tempos de vida, FIGURA (C.13)
no Anexo C. Destacando que em todos os mapas construidos os maiores tempos de vida registrados pertencem

ao intervalo de 10 & 11 periodos orbitais do satélite natural.

Figura 10.3: Mapa de tempos de vida para Iy e ey da sonda em torno dos sistemas genéricos no intervalo
0,2uGan < ps < 0,6ucan € com a densidade de Europa, para ag = 3,0R;.

(a) ap = 3,0R;

Periodos do Satélite (log,,)

Devido a proximidade dos registros o comportamento geral dos tempos de vida para as érbitas iniciais
considerando ag = 3,0R dos seis sistemas analisados pode ser visto no mapa da FIGURA . Em todos
os sistemas foram observadas ilhas de estabilidade sobre a mesma regido, como mostra a FIGURA no
Anexo C. Em todos eles a regiao externa as ilhas de estabilidade apresentaram tempos maximos de duraga de
3 periodos orbitais do satélite natural, o que corresponde aproximadamente a 1,35 em logig. As simulagoes
para o semieixo maior inicial das sondas igual ao quadruplo do raio dos corpos orbitados nao mantiveram o
comportamento anteriormente observado para eg e Iy, como mostram os mapas da FIGURA no Anexo
C. Entretanto, condigbes de orbitas sobreviventes ao tempo total de integracao foram registradas em todos os
casos simulados, além de regioes de ilhas. Entre os tempos registrados nos mapas, 6rbitas com tempos de até
56, 421, 155, 28 e 17 periodos orbitais dos satélites naturais em torno dos perturbadores, respectivamente, foram

registradas em torno dos sistemas genéricos simulados.

10.4 Sistemas com a densidade de Ganimedes.

Os dois mapas presentes na FIGURA (10.4)(a)-(b) foram resultantes dos estudos a um semieixo maior
inicial de 2,0R; para os seis sistemas com a densidade de Ganimedes. Eles descrevem bem o comportamento
dos corpos que apresentaram tempos menores de vida a medida que a inclinacao e a excentricidade inicial
das orbitas aumentavam. O maior tempo de vida registrado nas 6rbitas em torno de cada satélite natural foi
correspondente a 16 periodos orbitais dos sistemas genéricos em torno de seus perturbadores, o que corresponde
aproximadamente a 1,21 em log1g. Entretanto, em alguns sistemas foram observadas orbitas com tempo menor
que 8% de um periodo orbital dos satélites naturais, que ejetaram ou colidiram com a superficie do satélite
orbitado.

Devido a proximidade dos tempos obtidos o mapa da FIGURA (c) registra o comportamento geral
em torno dos seis sistemas simulados. A ilha destacada, localizada em regido de 6rbitas quase circulares mas
que estendi-se a toda a faixa de inclinagado simulada, é observada em todos os seis sistemas simulado. Os tempos
de vida das orbitas nas ilhas foram de aproximadamente 12 revolugoes do satélite natural, o que corresponde
aproximadamente a 1,08 em log;g. J& as regioes externas as ilhas apresentaram condicoes com duracao de até

7 periodos orbitais do satélite natural. Para as érbitas simuladas considerando ag = 4,0R, o mapa da FIGURA
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(110.4)(d) é eficiente para descrever o comportamento dos mapas nos seis casos simulados em torno de cada
satélite natural. Em todos eles foram localizadas regides de sobrevivéncia e ilhas de estabilidade, localizadas
sobre a mesma regido. Sempre registrado um valor de até 8 periodos orbitais do satélite natural para as regices

externas as ilhas em todos os sistemas, o que corresponde aproximadamente a 1,07 em log.

Figura 10.4: Mapas de tempos de vida para Iy e ey da sonda em torno de sistemas genéricos da ordem
de 1075, para diferentes ag.
(&) ag =2,0Rs - 0,2uGan < ps < 0,6uGan (b) a0 =2,0Rs - 0,84Gan < ps < 1,0uGan
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Os mapas apresentados até o momento reforgam os comportamentos ja observados e comentados para a
inclinacao e excentricidade iniciais das orbitas. Os quais implicam que as oOrbitas iniciais mais excéntricas
apresentam menores tempos de vida, e isso se deve ao fato dessas 6rbitas apresentarem um apoapsis mais
proximo do terceiro corpo, o que faz com que seja mais perturbada. Enquanto, as inclinagdes mais baixas estao
menos sujeitas as agoes do efeito Kozai. Dentro do presente intervalo de simulagoes, os proximos sistemas do

presente capitulo também apresentaram seus mapas dentro dos comportamentos ja observados.

10.5 Sistemas com a densidade de Oberon.

Os seis sistemas simulados podem ser bem representados por dois mapas de tempos de vida gerais, FIGURA
(10.5)). Nao foram localizadas condigoes de sobrevivéncia ou ilhas para as simulacoes a ag = 2,0R;. De modo
geral os maiores tempos de vida observados ndo foram superiores a 33 periodos orbitais do satélite natural. O
comportamento do tempo de vida das 6rbitas para as simulacoes considerando ay = 3, 0R; para todos os sistemas
simulados é bem descrito pelo mapa da FIGURA . Onde os maiores tempos de vida sao encontrados em

condicoes com érbitas pouco inclinadas e quase circulares.
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Figura 10.5: Mapa de tempos de vida para I e ey da sonda em torno de um satélite natural com ps = 0, 2pGan
e densidade de Oberon, considerando o movimento do corpo orbitado pela sonda em uma 6rbita circular, para
ag entre 3,0R; e 4,0R,

(a) ap = 3,0R; (b) ag =4,0R;
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As orbitas com maiores tempos de vida apresentaram tempos na faixa de 16 periodos orbitais do satélite
natural, o que corresponde aproximadamente a 2,01 em log;p. Assim como as simulagées com ag = 3,0Rj,
os casos simulados considerando ag = 4,0Rs podem ser bem representados pelo mapa da FIGURA no
Anexo C, onde o comportamento para a inclinagdo e excentricidade inicial também sdo observados. Existem
ilhas de estabilidade com tempos de 13 periodos orbitais do satélite natural em todos os sistemas. Para as
regides externas as ilhas as orbitas com maior duragao apresentaram cerca de 9 periodos orbitais do satélite

natural, o que corresponde aproximadamente a 0,95 em logig.

10.6

Apo6s a analise das simulagbes, o comportamento dos tempos de vida das orbitas das sondas em torno

Sistemas com a densidade de Titania.

dos satélites naturais nos seis casos simulados, considerando o semieixo maior inicial da sonda igual ao dobro
dos raios dos satélites, puderam ser apresentado pelos quatro mapas da FIGURA no Anexo C. Esses
conjuntos foram determinados devido as diferentes regioes de baixos tempos de vida apresentados em cada
sistema. Em todos eles foram observadas condi¢ées com oOrbitas méximas de 19 periodos orbitais do satélite
natural, ndo existindo regides de ilhas, nem oOrbitas sobreviventes ao tempo total de integracdo. As simulagoes
com ag = 3,0R;, apresentaram um bom comportamento nos tempos, sendo que todos os sistemas podem ser
estudados considerando o mapa da FIGURA no Anexo C. Em todos os sistemas foram localizadas ilhas
de estabilidade com duragao de vida de 11 periodos orbitais do satélite natural. Assim como as 6rbitas externas
as regioes de ilhas, em todos os sistemas, registraram tempos de até 6 periodos orbitais do satélite natural.
Tendo orbitas com tempos maximos na faixa de 27 & 63 periodos orbitais do satélite natural, os seis sistemas
orbitados considerando um semieixo maior inicial de 4,0R, apresentaram um bom comportamento no aumento

do tempo de vida das orbitas a medida que a inclinagao e a excentricidade inicial eram menores.

10.7

Sendo possivel reunir os seis casos simulados em dois mapas de tempos de vida geral, as simulagbes para

Sistemas com a densidade de Umbriel.

ag = 2,0R; mostraram que os maiores tempos de vida encontram-se nas regioes de baixa excentricidades, mas
podem ser registradas em condigoes de altas inclinagoes, sendo que em todos os sistemas os tempos de vida das
orbitas nao excederam 8 periodos orbitais do satélite natural. Nos mapas com semieixo maior inicial de 3,0R;,

o comportamento para a inclinacao e excentricidade iniciais é mantido até certo ponto. Foram registradas
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ilhas de estabilidade em todos os sistemas onde os tempos maximos de vida observados foram de 6, 14, 23,
25 e 22 periodos orbitais dos satélites naturais, respectivamente, em torno de cada caso simulado. As érbitas
com ag = 4,0Rs; nao mantiveram um bom comportamento nos mapas de inclinagao e excentricidade iniciais.
Entretanto, 6rbitas que permanecem ao final do tempo de integracao foram registradas, assim como ilhas de
estabilidade encontram-se espalhadas por todo o mapa. Os tempos de vida das orbitas externas as regices de
maiores tempos nao foram maiores do que 13 periodos orbitais do satélite natural. Entretanto, entre as 6rbitas
com maior duragao de vida encontram-se condi¢gdes com correspondentes a 120, 311, 380, 378, 80 e 166 periodos
orbitais dos satélites naturais, respectivamente, para cada sistema. Os mapas presentes na FIGURA , no

Anexo C, mostram os resultados observados.
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11 Mapeamento da estabilidade de é6rbitas perturbadas
pelo terceiro corpo em torno de satélites naturais com

razao de massa no intervalo orden entre 1079 & 1078.

Para estudar os efeitos de um corpo perturbador sobre a 6rbita de uma sonda em torno de satélites naturais com
razdo de massa no intervalo entre 107% & 10~8, foram realizadas simulacdes para intervalos de razdao de massa
de acordo com as condig¢oes apresentadas na TABELA . As simulagoes foram realizadas para uma grade de
condigoes de inclinagoes e excentricidades iniciais dentro de um intervalo de [60,0 — 85,0]° para a inclinagao e
[0,0 — 0, 5] para a excentricidade. Essas dindmicas foram simuladas para o mesmo intervalo de semieixo maior
inicial utilizado anteriormente, entre 2,0R; e 4,0R;, que corresponde a érbitas com altitudes mais baixas, bem
proximas a superficie do satélite natural, sendo as simulagoes realizadas para o mesmo intervalo de integracao

total que nos outros intervalos de razao de massa.

11.1 Estudo dos sistemas com razio de massa da ordem de 10~

Para o primeiro grupo de simulagoes foi considerado o intervalo para a razao de massa de 0,2upgeq <
ts < 1,61Reia, como mostra o esquema da FIGURA (11.1). Sendo os raios dos satélites naturais determinados

considerando a densidade dos satélite naturais Dione, Reia e Tétis.

Figura 11.1: Esquema do intervalo de razao de massa da ordem de 1079 considerado nas simulacoes,
enfatizando o satélite natural que faz parte da faixa de simulagoes.

|
0:2 HReia 1;6 HReia

11.1.1 Sistemas com a densidade de Dione.

As simulag6es em torno de cada um dos satélites naturais presentes nos 8 sistemas considerando a densidade
de Dione mostram que para um semieixo maior inicial de 2, 0R; os resultados podem ser divididos em trés mapas
de tempos de vida, FIGURA (a) e FIGURA no Anexo C. Os mapas mostram o aumento dos tempos
de vida a medida que as condigOes iniciais de inclinagao e excentricidade diminuem.

Em todos os sistemas simulados foram localizadas pequenas ilhas de estabilidade, entre a faixa de excen-
tricidade de [0,0 : 0,05], com orbitas com tempos de vida de 8 periodos orbitais dos satélites naturais. Ja a
duracao das orbitas exteriores a regiao das ilhas nao foram superiores a 4 periodos orbitais dos satélites naturais
em todos os sistemas. Os mapas obtidos considerando um semieixo maior igual ao triplo dos raios dos satélites
naturais orbitados pela sonda apresentaram regides de sobrevivéncia ao tempo total de integragdo e/ou con-
digdes com 6rbitas com tempos consideravelmente altos, considerando as demais regioes dos sistemas que nao
apresentaram tempos de 6rbita superiores a 10 periodos orbitais dos satélites naturais. Essas regioes, FIGURA
(IC.21) no Anexo C, estenderam-se de orbitas iniciais circulares até érbitas com excentricidades de 0, 30, para

inclinagdes entre [60 : 65]°.
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Figura 11.2: Mapas de tempos de vida para Iy e ey da sonda em torno dos sistemas genéricos no intervalo de
0,2UReia < s < 1.6Reiq € densidade de Dione para ag = 2,0R e ag = 4,0R;.

(a) ap = 2,0R; (b) ag =4,0R,
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As orbitas presentes nessas regioes, nos diferentes sistemas, que nao sobreviveram ao tempo de integragao,
apresentaram condigoes com tempos de vida entre [108 : 337] revolugoes orbitais dos satélites naturais. Para
as simulagoes considerando 6rbitas com ag = 4,0Rs, os maiores tempos de vida registrados nao mantiveram o
comportamento de estarem presentes em regioes de 6rbitas mais circulares e menos inclinadas e os resultados
dos oito casos simulados s@o apresentados na FIGURA (b) Os maiores tempos observados entao na faixa

de [7 : 8] periodos orbitais dos satélites naturais.

11.1.2 Sistemas com a densidade de Reia.

A FIGURA apresentam os dois mapas para a grade de simulagoes considerando ag = 2,0R, que
descrevem de forma consistente o comportamento dos tempos de vida para todos os sistemas simulados. Nao
foram localizadas regioes de sobrevivéncia e em todos os sistemas uma regidao com os maiores tempos de vida
foi localizado entre a faixa de [0,0 : 0,05] para a excentricidade inicial ao longo de toda a faixa de inclinagao
simulada. Em todos os sistemas o tempo méximo de vida registrado foi de 8 periodos orbitais dos satélites

naturais.

Figura 11.3: Mapa de tempos de vida para Iy e ey da sonda em torno dos sistemas genéricos da ordem de
1079, no intervalo de 0, 2/t geiq < fts < 1.6/tReiq, considerando a densidade de Reia e ag = 3,0R;.
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Considerando os resultados obtidos para as orbitas iniciais com ag = 3,0R,, o mapa da FIGURA
representa bem o comportamento dos tempos de vida para os casos considerados. As Orbitas com maiores
tempos de vida sao registradas em regioes de baixa inclinacao e o6rbitas iniciais mais circulares. Em todos as
simulagoes foi localizada uma ilha de estabilidade proxima a regiao de eg = 0, 15 e inclinagoes iniciais proximas
a 60°. Nas regioes externas as ilhas o tempo maximo de vida das 6rbitas registraram duragao de dois periodos
orbitais dos satélites naturais, para todos os valores de razao de massa considerados. J4 as regioes internas as
ilhas, tempos entre 11 e 19 periodos orbitais do satélite natural foram registrados.

Para as simulagbes com ag = 4,0Rs, FIGURA no Anexo C, os tempos de vida continuam a ser
registrados para menores inclinacgoes e excentricidades. Entretanto, os mapas nao mostram um comportamento
bem apresentado como em outras condigoes. Foram registradas regides de sobrevivéncia ao tempo de integracao
e as Orbitas que nao sobreviveram registraram tempo no intervalo de [109 : 430] periodos orbitais do satélite
natural. Foram registradas também pequenas regides com maiores tempos de vida em algumas regides dos
mapas. Externamente a essas regioes de maior sobrevivéncia, tempos de vida até 20 periodos orbitais do

satélite natural foram observados.

11.1.3 Sistemas com a densidade de Tétis.

Os resultados considerando ag = 2,0Rs mostraram a existéncia de regioes de 6rbitas com altos tempos e
sobreviventes ao tempo total de integracao. Essa regiao estende-se de orbitas iniciais circulares a condigoes
com excentricidade inicial de 0,25, em todos os sistemas simulados. Dentro deste intervalo, as o6rbitas que
néo sobreviveram registraram tempos na faixa de [29 : 281] periodos orbitais do satélite natural. Os mapas dos
sistemas considerados foram divididos em trés mapas gerais que descrevem bem o comportamento dos tempos de
vida das sondas implementadas, FIGURA no Anexo C. Em todos os sistemas foram localizadas pequenas
ilhas espalhadas pelos mapas.

Figura 11.4: Mapeamento do tempos de vida de sondas em torno de sistemas com razio de massa da ordem
de 1079, no intervalo 0,2 geiq < fts < 1.6/tReiq, considerando que os sistemas possuem a mesma densidade de
Tétis e ag = 3,0R;.
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O mapa para Orbitas iniciais com ag = 3,0Rs, FIGURA , apresenta bem o comportamento para os oito
sistemas considerados, onde em todos os sistemas simulados existe uma ilha de estabilidade nas proximidades
da condig¢ao de eg = 0,2 e Iy = 65°. Para todos os sistemas genéricos o maior tempo de vida registrado foi
de 2 periodos orbitais do satélite natural. De modo geral, o comportamento dos mapas para excentricidades e
inclina¢ées menores nao foi observado, uma vez que os maiores tempos encontram-se na faixa de [0, 10 : 0, 30]
para eg, ao longo de todo o intervalo de I simulado. Esse comportamento, localizado nessas regioes de razao de

massa, pode ser explicado pela alta perturbagao proveniente do terceiro corpo, pois ainda que mais uma unidade
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de raio dos satélites, para o semieixo maior da 6rbita, nos casos anteriores, nao gerando grandes mudancas, para
corpos em razdo de massa pequenas, a perturbacdo proveniente do terceiro corpo pode ser grande o suficiente
para derrubar a sonda ou ejeta-la depois de pouco tempo. Seguindo o mesmo comportamento, com tempos
méaximos de vida na faixa de [2 : 3] periodos orbitais do satélite natural, as simulagdes considerando um semieixo
maior inicial de 4,0R, podem ser bem representadas pelo mapa da FIGURA .

11.2 Sistemas com razio de massa da ordem de 10~ 7.

Figura 11.5: Esquema do intervalo de razio de massa da ordem de 10~7 considerado nas simulacoes,
enfatizando o satélite natural que faz parte da faixa de simulagoes.
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Os resultados expostos a seguir foram obtidos nos estudos da estabilidade das 6rbitas das sondas em torno
de corpos considerando uma faixa de razdo de massa de 0,2uns < ps < 1,0up7:r, onde ppr;,- corresponde a

razao de massa do satélite natural Miranda, como mostra o esquema da FIGURA (11.5). Nesse conjunto de

simulagoes foi considerada a densidade dos satélites naturais Miranda, Proteu e Enceladus.

11.2.1 Sistemas com a densidade de Enceladus.

Nas simulagoes para oOrbitas iniciais, considerando um semieixo maior com o dobro do raio dos satélites
naturais orbitados regides de sobrevivéncia foram observervadas para todas as condigbes simuladas na faixa de
[0,05 : 0,25] para a excentricidade inicial e inclinagdes até 65°. As orbitas, nessas regides que nao sobreviveram,

registraram tempos presentes no intervalo de [8 : 404] periodos orbitais do satélite natural.

Figura 11.6: Mapas de tempos de vida para I e ey da sonda em torno dos sistemas genéricos da ordem de
1077 e densidade de Enceladus, considerando o movimento do corpo orbitado pela sonda circular em torno do
corpo perturbador.

(a) 0,2pReia € ag = 2,0R, (b) 0,2treia € ag = 3,0R,
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Para as condigbes iniciais externas a essas regioes ndo foram encontrados tempos superiores a 5 periodos

orbitais do satélite natural. Para semieixos maiores iniciais com valor do triplo dos raios dos corpos orbitados
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pela sonda, os mapas da FIGURA descrevem bem o comportamento dos casos simulados. Assim como em
outros sistemas com razoes de massa pequenas, os resultados registraram que as 6rbitas mais circulares e com
baixas inclinagoes, principalmente no intervalo de [0, 0 : 0, 15] nao registraram os maiores tempos, provavelmente
devido as altas perturbacoes que ja podem ser sentidas a partir dessa regiao.

O registro dos maiores tempos, em todos os sistemas, encontrou-se no intervalo de [0,15 : 0,35] para a
excentricidade inicial, principalmente proximo a inclinagao de 65°. Entretanto, os tempos de duragao registrados
em todos os sistemas nao foram superiores a uma revolugao do satélite natural em torno do perturbador. Para
as simulagbes com orbitas para a sonda considerando ag = 4,0Rs, FIGURA no Anexo C, pode ser
observado um comportamento muito parecido com os resultados para uma unidade do raio equatorial mais
baixo para o semieixo maior inicial. As maiores orbitas nesses sistemas registraram tempos de até 2 periodos

orbitais do satélite natural, sendo esses tempos registrados em regices de ilhas.

11.2.2 Sistemas com a densidade de Miranda.

Divididos em dois mapas de estabilidade gerais, FIGURA e no Anexo C, os sistemas simulados
com a densidade de Miranda e semieixo maior inicial de 2, 0R;, apresentaram, em todos os sistemas, uma regiao
de sobrevivéncia ao tempo de integragdo. Delimitada entre o intervalo de excentricidade igual a [0,05 : 0, 30]
e para baixas inclinagoes, as 6rbitas nao sobreviventes presentes no intervalo registraram tempos de vida entre

25 e 30 periodos orbitais do satélite natural.

Figura 11.7: Mapas de tempos de vida para Iy e ey da sonda em torno de um satélite natural com
razao de massa da ordem de 10_7, a densidade de Miranda e o intervalo 2,0Rs < ag < 4,0R;.

(a) a0 = 2,0R, ¢ ps = 0, 2urrir (b) a0 = 3,0Rs ¢ 0, 2unrin < ps < 1,0parin
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Ja as simulagoes considerando ag = 3,0Rs, FIGURA e FIGURA no Anexo C, registraram
pequenas faixas de érbitas de maior duragao entre as excentricidades iniciais de [0, 0 : 0, 05] e baixas inclinag¢oes
entre 60° e 65° e ey no intervalo [0,3 : 0,4] para varios valores de Iy. As orbitas com ag = 4,0R; também
apresentaram regioes com mais tempos de permanéncia das sondas em regidoes mais inclinadas e excéntricas.
Entretato, para ambos semieixos maiores as Orbitas registradas nao tiveram tempos maiores do que a duragao

de um periodo orbital do satélite natural.

11.2.3 Sistemas com a densidade de Proteu.

Registrando as 6rbitas com maior tempo de vida no intervalo de [0, 1 : 0, 2] para a excentricidade e inclinagéo
inicial préxima de 65°, os sistemas com a densidade de Proteu e semieixo maior inicial de 2,0R; registraram
mapas que seguiram o comportamento de registo de boas orbitas fora de regioes de baixas inclinagoes e excentri-
cidades iniciais. Essas orbitas com duragoes adequadas para missoes espaciais, presentes ao longo dos diversos
sistemas, chegaram a tempos de vida no intervalo de [109 : 357] periodos orbitais do satélite natural. O com-
portamento observado para as érbitas com ag = 2, 0R; extendeu-se a todas as condigoes simuladas, incluindo os
casos com semieixos com o triplo e o quadruplo do raio equatorial dos corpos orbitados. Entretanto, os tempos
de vida registrados nessas configuragoes iniciais permaneceram na faixa de 1 e 2 periodos orbitais do satélite
natural. Esses resultados sdo apresentados na FIGURA no Anexo C.

11.3 Sistemas com razio de massa da ordem de 10~% - Densidade de Mimas.

Considerando a razao de massa e a densidade do satélite natural Mimas, foram simulados sistemas no
intervalo de 0,2unrimas < s < 1,40primas com passo de 0, 2unrimas, cOmo mostra o esquema da FIGURA
, dando um total de seis casos genéricos, sem considerar o sistema de Mimas que faz parte do intervalo.
Os raios equatoriais de cada sistema foram determinados através do intervalo de massa escolhido e da densidade

do satélite natural Mimas.

Figura 11.8: Esquema do intervalo de razao de massa da ordem de 10~® considerado nas simulacdes,
enfatizando o satélite natural que faz parte da faixa de simulagoes.
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Para as simulagoes considerando um semieixo maior inicial igual a 2,0R,, os tempos de vida das sondas
nao mantiveram o comportamento de maiores tempos de vida para Iy e ey menores, FIGURA no Anexo
C, devido as altas perturbagoes sentidas a partir dessa regiao. Os maiores tempos de vida foram obtidos na
faixa de [0,2 : 0,35] para a excentricidade e, principalmente, nas regides com altas inclinagoes. Entretanto, os
tempos de vida encontrados mantiveram se na faixa entre [2 : 3] periodos orbitais dos satélites naturais. O
mesmo comportamento foi observado para érbitas iniciais com semieixo maior igual a 3,0Rs, onde as regiGes
com maiores tempos de vida encontraram-se entre [0,20 : 0,30] e [0,45 : 0,50] para a excentricidade ao longo de
algumas condigoes para a inclinagao. As dindmicas sobre os seis sistemas simulados podem ser bem representadas
pelo mapa da FIGURA (a), sendo que em todos as razoes de massa consideradas o maior tempo de vida

registrado foi de 2 periodos orbitais do satélite natural.
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Figura 11.9: Mapas de tempos de vida para Iy e ey da sonda em torno dos satélites naturais da ordem de
1078, para ag = 3,0R, e ag = 4,0R,, considerando a densidade de Mimas e a 6rbita do satélite natural circular

em torno do perturbador.
(a) apg = 3’0Rs - 0; 2,“Mimas S Ms S ]--2,uMimas

Periodos do Satélite (log,)
0.z

0.006

lp (Graus)
a

-~
o

(b) ag = 4,0R, -

Periodos do Satélite (log,,)

O mapa da FIGURA (11.9)(b) apresenta o comportamento geral para todos os sistemas simulados consi-
derando 4,0R,. Os tempos de vida nao foram superiores a um periodo orbital do satélite natural e os maiores

tempos de vida encontram-se em regioes de érbitas iniciais excéntricas e inclinadas.
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12 Estudo da evolucao orbital das trajetorias e do achata-

mento dos satélites

O objetivo dessa parte do trablalho é mostrar em detalhes alguns exemplos de trajetérias emcontradas no

presente trabalho, com isso, pretende-se dar uma visao fisica dos resultados obtidos.

12.1 Estudo das regioes de ilhas de estabilidade

Com base nos comportamentos e resultados observados anteriormente foram investigadas algumas ilhas de
estabilidade que foram encontradas nos diversos sistemas simulados. Para isso, foram analisadas as evolugoes
temporais dos elementos orbitais das condic¢oes iniciais que promoveram orbitas com diversos tempos de vida.
Os graficos observados sado apresentados nas FIGURAS a .

Figura 12.1: Evolugao temporal dos elementos orbitais osculadores da érbita da sonda em torno de um corpo
com razao de massa fis = dlritan, densidade de Caronte, e condigbes orbitais iniciais da sonda ay = 4,0Rj,
eo = 0,20 e Iy = 60°. Sendo A(t) a altitude da sonda em relagao a superficie do satélite natural.
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Os graficos da FIGURA (12.1) mostram a colisdo da sonda com a superficie do satélite natural apos 15

periodos orbitais do satélite natural em torno do perturbador. Nesse intervalo foi visto que a inclinacao da érbita
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da sonda decresce rapidamente, a medida que a excentricidade da 6rbita aumenta. No caso do argumento do
pericentro e da longitude do nodo é possivel observar que eles circulam lentamente com o periodo de circulacao

de aproximadamente 7 revolugoes do satélite natural.

Figura 12.2: Evolugao temporal dos elementos orbitais osculadores da 6rbita da sonda em torno de um satélite
natural de razao de massa ps = 0, 2u7;t4n, densidade de Tita, e condigdes orbitais iniciais da sonda ag = 4,0R;,
eo = 0,25 e Iy = 60°. Sendo A(t) a altitude da sonda em relagao a superficie do satélite natural.
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Nas evolugoes temporais dos elementos orbitais mostradas nas figuras a observa-se 0 mesmo
comportamento para a inclinacao e a excentricidade das érbitas, ou seja, com o passar do tempo é obserdado um
acoplamento da inclinagao com a excentricidade. Foi visto também que esses elementos ao longo da evolugao
temporal possuem uma grande amplitude de variagao, o que evidencia o fato de orbitas circulares se tornarem
demasiadamente excentricas em um curto periodo de tempo. Esse comportamento é caracteristico em 6rbitas
que sofrem a acdo do efeito Kozai-Lidov (de Almeida Pradol [2003)). Esse fenomeno foi estudado por Lidov

em 1961 na dindmica de satelites perturbados por corpos externos, e por Kozai durante seus estudos com a

perturbagdo proveniente dos planetas gigantes em um asteroide (Kinoshita & Nakail [2007). O mecanismo vem
sendo estudado também pelos recentes trabalhos de [Silsbee & Tremaine| (2017) e [Farago & Laskar| (2010),

considerando as perturbagoes de terceiro corpo e a dindmica de uma particula de massa disprezivel , além

de pesquisas nas diversas areas da astronomia . Predito na teoria do mecénismo de Kozai-Livod e também

observados nos graficos estdo as libracées do argumento do pericentro e longitude do nodo, sendo que, em
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alguns casos, essas libragoes ocorrem dentro de um evento de circulagao realizado em determinados periodos.

Figura 12.3: Evolugao temporal dos elementos orbitais osculadores da 6rbita da sonda em torno de um satélite
natural de razao de massa s = SuTitan, densidade de Tita, e condigoes orbitais iniciais da sonda ag = 4,0R;,
eo = 0,21 e Iy = 60°. Sendo A(t) a altitude da sonda em relagao a superficie do satélite natural.
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12.2 Primeiros resultados considerando o achatamento dos satélites

Visando estudar os efeitos devido ao achatamento dos satélites, foram realizadas simulagoes, para alguns sis-
temas genéricos, considerando valores ficticios para o achatamento dos corpos, buscando com isso, ver os efeitos
devido a magnitude de cada Jy. As simulagdes foram realizadas para as razoes de massa 0,2 pcarontes 0,2 tarir
e 0,2 ltReiq € densidade de Caronte, Miranda e Dione, respectivamente, buscando observar o comportamento
em corpos com razoes de massa extremos, para Orbitas iniciais circulares no mesmo intervalo de inclinagao e
semieixo maior iniciais das simulacdes nos capitulos de 8 & 10. Foi escolhido um intervalo de 1074 < J, < 107!
com passo de 10~! para o achatamento. Os mapas sem o achatamento dos corpos sao mostrados na FIGURA

(12.4) e os resultados das simulagdes com o Jy s@o apresentados nas FIGURAS (12.5)) a (12.7).

Figura 12.4: Mapas de tempos de vida para Iy e ag da sonda em torno dos corpos com razdes de massa iguais
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Figura 12.5: Mapas de tempos de vida para Iy e ag da sonda em torno de um corpo com s = 0,2 foaronte
achatado no intervalo de 10~* < J, < 10~ ! e densidade de Caronte.
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De modo geral, os resultados considerando o achatamento do corpo orbitado pela sonda mostram que os
comportamentos vistos em func¢ao da inclinagdo e do semieixo maior iniciais da érbita da sonda sdo mantidos,
como observados nas simulacoes realizadas anteriormente sem os efeitos do achatamento. Entretanto, devido
a nao homogeneidade do satélite, as orbitas implementadas em regides mais baixas e para baixas inclinagoes
possuem um efeito do Jo dominante sobre a dindmica, acelerando o sonda nas passagens pelo equador e amor-
tencendo os efeitos do terceiro corpo, promovendo assim um aumento no tempo de vida das 6rbitas. Entretanto,
as orbitas iniciais colocadas em altas altitudes e bastante inclinadas, podem, dependendo do corpo em estudo,
nao se equilibrar ou dominar sobre os efeitos do terceiro corpo. Nesses casos as 6rbitas continuam a ter tempos

de vida baixos pois, as perturbagoes de terceiro corpo e o efeito Kozai continuam a derrubar ou ejetar essas

orbitas.
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Figura 12.6: Mapas de tempos de vida para Iy e ap da sonda em torno de um corpo com js = 0,2 pprir

achatado no intervalo de 10~* < J, < 10~ ! e densidade de Miranda.
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Os mapas também mostram que a medida que o achatamento do corpo orbitado aumenta as regioes com
maiores tempos de vida também tendem a aumentar, regiao em cinza nos graficos. Entretanto, para algumas

condigoes orbitais a combinagao das perturbagoes devido ao achatamento do satélite e ao terceiro corpo também

podem promover diminui¢oes nos tempos de vida. Foi observado ainda que para corpos com um Jy grande, da

ordem de 10~!, comegam a surgir 6rbitas com altos tempos de vida e sobreviventes ao tempo total de integracio

em regioes de Orbitas circulares e baixas altitudes iniciais para diversas inclinagoes, incluindo valores iguais a
85°, esses comportamentos podem ser vistos nos mapas das FIGURAS (12.5) a (12.7).
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Figura 12.7: Mapas de tempos de vida para Iy e ap da sonda em torno de um corpo com ps = 0,2 figeia

achatado no intervalo de 10~* < J, < 10~ ! e densidade de Dione.
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13 Conclusoes

Os resultados apresentados reforcam a importancia do estudo das 6rbitas para missoes de
sondas espaciais proximas a satélites naturais e outros possiveis sistemas. Assim, o trabalho
buscou apresentar os comportamentos gerais observados nos mais diferentes regimes de condi-
¢oes iniciais. Também foi visto que, devido a particularidade de cada corpo celeste, a evolucao
temporal dessas oOrbitas pode ter comportamentos locais diferentes, como foi observado nas
secoes de resultados. Nesse sentido, um estudo das condigoes para a realizacao dessas missoes
¢ importante, pois permite entender e planejar de forma mais segura as missoes.

As dindmicas em torno dos diversos satelites naturais do Sistema Solar, considerando as
orbitas iniciais das sondas circulares, foram localizados intervalos de semieixo maior inicial da
orbita da sonda onde os tempos de vida observados foram altos, fazendo com que essas sondas
orbitassem esses satelites naturais por periodos de meses ou anos. Essas regides estao dispostas
em diferentes intervalos, dependendo da razao de massa do satélite natural, podendo extender-
se até semieixos maiores de 10,0Rs. No estudo de Iy e ag, observou-se que, de modo geral,
a escolha do semieixo maior inicial da sonda afeta no tempo de vida das oérbitas com maior
intensidade do que a escolha da inclinagao. Os mapas mostraram que para os satélites naturais
com razao de massa até a ordem de 1077, a escolha de semieixos maiores iniciais menores,
consequentemente 6rbitas com menor altitude inicial, tendem a gerar dindmicas que produzem
maiores tempos de vida para a o6rbita da sonda. Esse comportamento esta relacionado ao fato
dessa proximidade permitir que o campo gravitacional do satélite atue de forma mais forte
sobre as orbitas das sondas. Além disso, 6rbitas mais baixas tendem a sentir menos as agoes
de terceiro corpo, devido a proximidade com o satélite natural. Da mesma forma, orbitas
com semieixos maiores mais altos sofrem mais as perturbacgoes do terceiro corpo e por isso sao
levadas a colidir com a superficie do satélite ou serem ejetadas do sistema.

Os mapeamentos em funcao de I e eg da sonda em torno dos satélites naturais permitiu
identificar que, de modo geral, a escolha da excentricidade inicial da érbita da sonda tem papel
importante na duracao dos tempos de vida das orbitas. Uma vez que o efeito Kozai tende
a tornar as Orbitas excentricas, as Orbitas iniciadas com maior excentricidade apresentaram
tempos de vida baixos. Desta forma, as 6rbitas com os maiores tempos de vida foram, em
sua maioria, encontradas em o6rbitas iniciais proximas a circulares e menos inclinadas. Esse
resultados podem ser explicados pelo fato das oérbitas iniciais mais elipticas apresentarem um
apoapsis mais proximo do terceiro corpo, promovendo assim uma maior perturbacao, além
disso, a proximidade do periapsis, dessas orbitas, com o satélite natural favorece a colisao.

Além disso, os resultados mostraram a existéncia de ilhas de estabilidade nos sistemas
Caronte, Tita e Tritao. Essas ilhas apresentaram um conjunto de o6rbitas com tempos de
vida altos, e foram encontradas em regioes de inclinacao baixas e, em alguns casos, érbitas
iniciais excéntricas. Além dessas ilhas, faixas orbitais sobreviventes ao tempo de integracao
total também foram encontradas. A obtencao dessas orbitas com maiores tempos de vida em
regioes de baixa inclinacao esta relacionada com o efeito Kozai, que tende a ser mais forte a

medida que as Orbitas sao mais inclinadas. Assim, as orbitas iniciais com menor inclinacao,
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sentem menos o efeito Kozai e assim o acoplamento da inclinacao com a excentricidade nao é
grande, favorecendo a permanéncia da sonda por mais tempo.

A comparacao entre os resultados das simulagoes utilizando as excentricidades reais dos
satélites naturais e o modelo considerando suas érbitas circulares em torno dos planetas permi-
tiram concluir que as simulagoes para o modelo circular representam bem o comportamento das
orbitas da sonda em torno dos satélites naturais, pois, a diferenca entre os tempos de vida obti-
dos considerando os dois casos nao apresentaram, de modo geral, grandes variacoes. Houveram,
apenas em algumas condigoes locais, ganhos ou perdas de tempos de vida consideréveis.

Foram realizados estudos de orbitas em torno de diversos sistemas genéricos dentro de um
intervalo de razao de massa entre 107! e 1078, De modo geral, esses resultados permitiram
concluir que razoes de massa de maior ordem tendem a amortecer mais as perturbagoes de
terceiro corpo, pois a massa do perturbador nao é muito discrepante da massa do corpo que é
orbitado pela sonda. Para os casos onde a diferenca, entre essas massas é muito grande, pode
ser visto que os tempo de vida dessas Orbitas, no geral, sao curtos devido a alta perturbacao
gravitacional que essa configuracao proporciona. Entretanto, esse é um comportamento geral,
pois nos diversos sistemas, foram encontradas condi¢oes orbitais locais que apresentaram bons
tempos de vida para as érbitas da sonda.

Os resultados também reforgaram o comportamento ja observado nos estudos em fungao
do semieixo maior inicial em oOrbitas iniciais circulares, pois os mapas nos sistemas de ordem
entre 107! e 1072 apresentaram os mesmos intervalos de maiores tempos de vida para determi-
nadas faixas de semieixo maior inicial, o que evidéncia que esse comportamento esta presente
no intervalo de razoes de massa considerado. Os estudos realizados em funcao da inclinagao e
excentricidade inicial da 6rbita da sonda permitiu verificar os efeitos sobre o tempo de vida das
orbitas devido a escolha dessas condigoes iniciais. Os comportamento gerais observados podem
ser divididos em trés. Muitos sistemas apresentaram, para altitudes mais baixas, mapas onde o
aumento do tempo de vida era registrado a medida que as orbitas iniciais eram menos inclina-
das e mais circulares. Esse comportamento foi observado entre as razoes de massa entre 107! &
107, Como no estudo dos satélites naturais, os resultados apresentados nos sistemas genéricos,
reforcaram os comportamentos para a inclinagao, semieixo maior e excentricidade inicial. O
efeito Kozai tende a ser menor a medida que as érbitas sao menos inclinadas, favorecendo a per-
manéncia da sonda por mais tempo. Para o semieixo maior, que esta relacionado a altitude de
implementagao dessas Obitas, as 6rbitas mais altas tendem a sentir mais as agoes perturbativas
do terceiro corpo e as 6rbitas iniciadas com excentricidades maiores tendem a gerar 6rbitas com
menor tempo de vida, devido as maiores perturbagoes, do terceiro corpo, sentidas no apoapsis
e a maior proximidade com a superficie do corpo em seu periapsis. Entretanto, alguns sistemas
considerados entre as razoes de massa 107 e 10~® mostraram que para pequenas variacoes da
altitude da sonda as perturbacoes devido ao terceiro corpo se fornam grandes, fazendo com
que mesmo Orbitas com baixa inclinagao e pouco excentricas sejam ejetadas ou colidam com a
superficie do satélite em pouco tempo.

Os resultados também mostraram que a medida que a altitude inicial das sondas eram acres-
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cidas, os mapas de Iy e ¢y apresentaram regioes de ilhas de estabilidade localizadas em regioes
de orbitas iniciais mais excéntricas e, em alguns casos, mais inclinadas. Esses resultados sao
importantes, pois apresentam a possibilidade de missoes com maiores duragoes em condicoes
de altas excentricidades e/ou inclinagoes. Essas ilhas de estabilidade foram encontradas em
muitas condi¢oes simuladas, o que indica a existéncia dessas regides em outros sistemas. Além
das regioes de sobrevivéncia e das ilhas de estabilidade, foram determinadas também regioes de
alta instabilidade sobre as quais as sondas seriam perdidas nos primeiros momentos da imple-
mentacao. Desta forma, a escolha da excentricidade inicial da sonda tem um papel importante,
assim como a escolha do semieixo maior inicial.

Os estudos realizados em func¢ao do argumento do pericentro e da longitude do nodo também
mostraram a importancia da escolha desses parametros. Os mapas obtidos apresentaram trés
comportamentos gerais, nos mais diversos sistemas simulados, estando esses padroes ligados
a altitude na qual a sonda seria implementada. Os comportamentos observados mostram que
a depender da altitude da orbita inicial ha uma dominancia ou equilibrio entre o argumento
do pericentro e a longitude do nodo inicial. Para as regides proximas ao corpo orbitado,
foi observado que ha um dominio do argumento do pericentro inicial da 6rbita, pois existem
intervalos ao longo de wy que promovem oOrbitas com maiores tempos de vida. Entretanto, para
regioes mais altas, mais proximas ao corpo perturbador, existe um equilibrio entre a escolha
do argumento do pericentro e a longitude do nodo inicial, nao havendo uma dominancia de
apenas um dos elementos o6rbitais. Nessa regiao, para que sejam obtidas 6rbitas com melhores
tempos de vida deve ser feita uma busca por valores de wy e €2y que promovam esse equilibrio, e
assim as melhores 6rbitas. Por fim, em alguns casos, existem regioes intermediarias, nas quais
a dominéancia, sobre os tempos de vida das orbitas, passa a ser da longitude do nodo inicial.
Logo, o valor do argumento do pericentro inicial passa a nao apresentar muita diferenca nos
tempos de vida das oOrbitas.

De modo geral, o presente trabalho apresentou o mapeamento dos tempos de vida para
6rbitas em torno dos satélites naturais do Sistema Solar e para sistemas genéricos que foram
simulados considerando caracteristicas conhecidas em outras luas. Os resultados também mos-
tram os comportamentos previsto na literatura para as perturbagoes do terceiro corpo, além

de mapear o quanto esses efeitos afetam as orbitas nas diversas faixas de razoes de massa.
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A  Anexo Teoérico.

No presente anexo serao expressos complementos para o formalismo matemético do pro-
blema de dois e trés corpos, apresentados no Capitulo 3 e 4, assim como breves discursos sobre

o problema de dois corpos perturbado e os efeitos devidos ao achatamento dos corpos.

A.1 Modelo matematico do problema de dois corpos (P2C).

Considerando o movimento da massa m; com respeito a m; podemos escrever a distancia

relativa como mostra a Eq.(A.1):

r(t) = 75(t) = 7i(t) (A1)

E possivel, pela lei da gravitagao de Newton, escrever, na auséncia de outros corpos e de

termos perturbativos, a forga que age sobre cada uma das massas (Roy, [2004)):

m;m;

F = +G=52 (A.2)
F, = —Gm;Tj 7 (A.3)

Figura A.1: Esquema do problema de dois corpos

Onde G é a constante gravitacional. Note que o versor 7 e o modulo r estao escritos em
termos do vetor posicao relativa dos corpos e a oposicao de sinal diz respeito a direcao de
atuagao das forgas (Roy, 2004), que sao atrativas. Sendo assim, as expressoes e
podem ser reescritas de forma a explicitar as aceleragoes experimentadas pelos corpos (Murray
& Dermott), |1999):

- m;m;

m;T; = +G = N (A4)

mﬂ%j = —Gmi;njf (A.5)
r
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Tomando a derivada temporal duas vezes sobre Eq.(A.1]), obtemos a aceleragao relativa

entre 0s corpos:

Pt (a0

Através das Eq.(A.4) e (A.5), obtemos que a aceleracao relativa sobre m; tem a forma:

r=—-G—=7— (G—T)
3 3
" = (A.7)
77: —G(ml + m])—g
Ao considerar que:
p=G(m; +m;) (A.8)

E obtida a equacdo do movimento relativo para o problema de dois corpos:

F=—p— (A.9)

Ao considerarmos a dinamica relativa entre os objetos é possivel simplificar o problema
sem, no entanto, perder nenhuma das caracteristicas do mesmo. Através da equacao do movi-
mento relativo, Eq, é possivel conhecer informagoes do sistema e determinar a evolucao
da dinamica relativa para a massa secundaria m;.

Tomando o produto vetorial da Eq. temos que:

Fxr=0 (A.10)

Através da integracao da expressao resultante na Eq.(A.10)) obtemos a integral do momento

angular:

FXTF=h (A.11)

Ela permite concluir que os vetores posicao e velocidade, em qualquer instante de tempo
t, serao sempre coplanares. Vemos também que o vetor momento angular total (ﬁ) é sempre
constante e perpendicular ao plano que contém os vetores posi¢ao e velocidade. Seu valor, por
ser calculado a partir dos vetores relativos da posicao e velocidade.

A energia orbital, assim como o momento angular, pode ser obtido ao fazermos o produto
entre a velocidade radial com a expressao para o movimento relativo, Eq. No caso da

energia, através do produto interno, obtemos:
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73
Lo T
T — (ﬁ) =0 (A.12)
T.T—,uﬁ =0

A Eq (A.12) pode ser integrada para obter a integral de vis viva ou energia orbital:

vi o

Os resultados obtidos para o momento angular e a energia orbital demonstram que, em um
sistema de dois corpos, ambos sao conservados, o que é um resultado muito importante.

Considerando a coplanaridade da velocidade e da posicao é possivel determinar o modulo
da posigao relativa entre os dois corpos. Para isso, considere um sistema de referencia em
coordenadas polares centrado no corpo mais massivo, que neste caso consideramos como a
massa m;, e considerando sobre ele uma linha de referéncia. A Fig apresenta o esquema

proposto.

Figura A.2: Sistema de dois corpos em coordenadas polares.

Eixo de referéncia.

Sendo conhecido que, em coordenadas polares, a componente radial do vetor posi¢cao pode

ser escrito na forma (Thornton & Marion, 2011)):

7= (i — r?)7 (A.14)

E possivel, através de algumas manipulagoes algébricas, reescrever a equagao do movimento
relativo apresentada na Eq.(A.9)) e determinar que a componente radial da expressdo resultante

determina que:

. ; H
i —r0* = —2 (A.15)

Considerando o raio entre os objetos como uma func¢ao de dependéncia angular, é possivel

reescrever a Eq.(A.15). As manipulagoes algébricas realizadas nesse processo permitem concluir
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que a solugao geral da equagao diferencial resultante é o que conhecemos como solugao geral

das conicas:

p
= Al
Ty ecos(d — w) (4.16)

Onde e e w sao constantes do movimento. Através da expressao Eq. é possivel deter-
minar a forma da 6rbita que o corpo secundario descreve quando observado relativamente ao
corpo primério. Como a Eq. é a solucao geral das conicas, o movimento descrito por esses
corpos pode assumir um comportamento paraboélico, hiperbdlico, eliptico, e, em alguns casos,
circular, a depender das caracteristicas do sistema. Como muitas das 6rbitas dos corpos do
Sistema Solar apresentam o comportamento de o6rbitas elipticas (Murray & Dermott, 1999)), um
destaque ¢ dado a solugao para o caso eliptico. Isso permite reescrever a solu¢ao do movimento

na forma:

_a(l—e?)
Ty ecos(6 — w)

(A.17)

Através da Eq. e do esquema apresentado na FIGURA , podemos determinar
trés constantes de integragao. O semieixo maior (a) da elipse, a excentricidade (e) e a longitude
do pericentro w, que é um angulo medido a partir de uma linha de referéncia inercial e o
pericentroﬂ da o6rbita. O sistema permite ainda determinar um parametro angular, f =6 — w,
como sendo a anomalia verdadeira do corpo, que determinara o angulo da posi¢ao do objeto
na elipse.

Note que, até o presente momento, toda a abordagem foi realizada para um movimento
sendo realizado em regime coplanar. Se considerarmos que existe um plano de referéncia pré-
fixado o qual apresenta uma direcao de referéncia também estabelecida, trés novas contantes

do movimento sao incluidas ao sistema, como representa a Fig(A.3]).

Figura A.3: Movimento orbital sobre o plano da 6rbita e com respeito a um referencial tridi-
mensional.
(a) Elementos orbitais sobre o plano da elipse. (b) Elementos orbitais no espaco.

Zz

0=f+o

Onbita.

apocentro

. pericentro
ae
m;

Referéncia

Diregdo de Nodo ascendente.

Referéncia.

Dire¢ao
de
Referéncia.

0=0

Fonte: Adaptado de Murray & Dermott| (1999))

1O pericentro de uma 6rbita diz respeito ao ponto mais préximo do corpo central.
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Esses novos parametros localizam o plano da 6rbita da massa ms no espaco, sendo I a incli-
nagao em relagao ao plano de referéncia, (2) a longitudeﬂ do nodo ascendenteﬂ7 que determina
o angulo entre a direcao de referéncia e a linha dos nodosﬁ e (w) é o argumento do pericen-
tro, que determina a abertura angular entre a linha dos nodos e o pericentro da érbita. Esses
seis parametros (a, e, I,w, Q, f), conhecidos como elementos orbitais, descrevem o movimento
relativo do corpo considerando as propriedades geométricas de sua orbita (Morbidelli, 2002)),
cumprindo assim o papel de caracterizar a forma da conica, bem como determinar a posi¢ao
da massa m; nessa 6rbita. Essa representacao ¢ usualmente utilizada nos estudos em mecanica
celeste e podem ser facilmente convertida em outros sistemas, como o cartesiano, através de
matrizes de rotagao ja previamente estabelecidas. Através do formalismo apresentado é possivel
também determinar as leis do movimento orbital apresentadas por Kepler ((Morbidelli, 2002),
(Roy, 2004) e (Murray & Dermott} [1999))). De forma geral, para um problema onde s6 existem

os dois objetos, sem nenhuma perturbacao, esses elementos sao constantes.

A.2 Problema de dois corpos perturbado

Essas perturbacoes sao responsaveis por causar mudancas nos elementos orbitais, deixando
de ser constante. As novas coordenadas podem ser obtidas através da solucao da dindmica do
sistema contendo as perturbacgoes, mas nao possuem solugoes analiticas, fazendo-se necessario
simulagoes numéricas. Entretanto, existem outras abordagem que buscam determinar os regi-
mes de variagdo dos elementos orbitais em func¢ao do tempo. Burns (1976) apresentou como
obter as taxas de variacao desses elementos conhecendo previamente as componentes radial,
tangencial e normal da forca perturbadora a qual o sistema esta submetido, ou seja, sendo

conhecida uma forc¢a descrita na forma:

dF = Rép + Tér + Néy (A.18)

Onde R, T e N correspondem aos moédulos da componente radial, tangencial e normal
da forca perturbativa. Considerando que a perturbagao seja pequena, em relacao as demais
forcas do sistema, ele derivou as equagOes para os parametros orbitais. Tal abordagem se
mostra interessante, dado que, sendo conhecido o comportamento da forca, é possivel também
determinar em quais elementos orbitais havera maiores e menores perturbagoes, bem como
de que modo essas forgas afetam cada pardmetro. Sendo assim, é possivel prever as novas
caracteristicas da orbita. As equagdes gerais obtidas sao apresentadas por Burns (1976]) e Roy
(2004).

Outra forma de determinar a variacao dos elementos orbitais no tempo é através das Equa-
¢oes planetarias de Lagrange. Diferente da abordagem apresentada por [Burns| (1976)), as equa-

¢oes de Lagrange nao utilizam o conhecimento das componentes das forcas de perturbagao para

2Chamamos de longitude todo angulo descrito a partir de uma linha de referéncia.

30 nodo ascendente representa o ponto onde a 6rbita do objeto intercepta o plano orbital de referéncia,
quando o corpo passa do hemisfério sul para o hemisfério norte.

4A linha dos nodos é a linha gerada pela interseccdo do plano de referéncia com o plano da érbita do objeto.
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derivar a evolucao dos elementos. FElas derivam as taxas de variagao orbital através de uma
funcao perturbadora, que é obtida através do gradiente do potencial perturbador F. Os proces-
sos para a obtencao das equagoes planetarias de Lagrange, através do método da variagao dos

parametros, podem ser encontrados em [Broucke| (2003) e suas expressoes finais sdo dadas por:

da 2 OF

At na e

de V1 —¢2 oF OF

at T nate {(1—V1—€2)ae‘aw}
de——QaF—i—m(lm)aF+ tg(é) 67F
dt na Oa naZe de  na2V1—e2 0l (A.19)
o 1 OF

dat na%en[@ﬁ

dw V1-€20F tgt  OF
dt ~  naZe Oe + mﬂ@ﬁ

dr tgs <8F N aF> 1 OF

dt na2v1—e2 \ 0e = Ow na2sinlv/1 — e2 09

Onde € é a longitude média da época, que se relacionada com os parametros angulares pela

expressao:

A=nt+e (A.20)

Sendo n o movimento médio e A a longitude médiaP}

A.3 O problema do achatamento do corpo central.
A.3.1 O potencial da forga.

Consideremos o caso de duas particulas P. e p, como apresentado na FIGURA (A.4). O
potencial de for¢a, por unidade de massa, que age sobre a particula p pode ser dado por (Kuga
et al., 2011)):

Figura A.4: Diagrama vetorial para o potencial, sobre uma particula de massa M, gerado por
uma particula de massa M, separadas pelo vetor distancia relativa 7).

5A longitude média ¢ o angulo a qual um corpo em drbita eliptica teria se este fosse colocado em uma 6rbita
circular e livre de perturbagoes.
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(A.21)

Onde G ¢ a constante gravitacional, M, ¢ a massa da particula F. e r, ¢ o modulo da
distancia entre as duas particulas. Desta forma, é possivel expressar a aceleracao como o

gradiente do potencial U:
7, = gradU (A.22)

Figura A.5: Diagrama vetorial para o potencial, sobre uma particula de massa M, gerado por
N particulas.

Com base no principio da superposi¢ao, caso o sistema, apresentado anteriormente, fosse
composto por um nimero N de particulas, ele seria como o sistema mostrado na FIGURA
(A.5]), com as particulas distribuidas em uma regiao limitada do espago. Temos que o potencial
U, sobre a particula p, teria a forma (Roy, 2004)):

N
M,
U=G> — (A.23)

n=1 Tnp

A.3.2 A expansao em polindmios de Legendre.

Considerando o esquema da FIGURA (3.1) e com base no potencial total experimentado
por uma particula, p, devido a um corpo finito e na Eq (3.1)) podemos distribuir os termos do

modulo da distancia relativa entre os corpos para obter:

N =22 — 20X + X2+ —20Y + Y2 4+ 22— 222 + 72

2 2 2 2 2 2 <A'24)
=@+ +2%) 20X +yY +22)+ (X*+Y? + Z27)
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Evidenciando o modulo da posi¢ao da particula, podemos reescrever a Eq ((A.24) na forma:

A2 =2 [1 - w + (2)2] (A.25)

cost = (e-Pl) =
Tple (A.26)
Te
o= —
Tp

Sendo 6 o angulo formado entre os vetores posicao do elemento de massa e da particula,

obtemos que:

A? =72 [1 = 2aq + o
»l ! }1 (A.27)
A:rp[l—Qaq—i—oﬂz

Ao substituirmos a Eq (A.27) na definigao do potencial total, Eq (3.2)), e considerando que
a < 1legq<1,épossivel trabalhar o denominador da integral de forma a expressa-lo em termo

dos polinémios de Legendre, como descrito por |Broucke, (2003)), na forma:

Y o Vi (o T MGV et P
(1 - (2aq — o?)) g( ) o (2aq — a®) A2%)

(1-(2ag—0a*) 2 =P+ Pa+..+Pa"+..

Onde os polindémios encontrados sao da forma P, (q). Assim, é possivel obter o potencial U

da Eq (B3):

U=Uy+U+Uy+Us+ ..U, + ... (A29)

Sendo que U, = £ [ P,a"dM.

Entre os termos presentes no potencial obtido, o termo U, apresenta uma expressao co-
nhecida, que determina o valor do potencial como se toda a massa do corpo central estivesse
concentrada em seu centro de massa. A consideracao de que o centro de massa do sistema
coincide com a origem das coordenadas traz como consequéncia imediata que o termo U; é
igual a zero. Vale ressaltar que esse resultado ¢ obtido exclusivamente pelo fato do centro de
massa e da origem do sistema de coordenadas coincidirem.

Estao relacionados a Us os momentos de inercia do corpo central (Brouwer & Clemence),
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2013). Os demais termos impares, (n > 3), do potencial estdao relacionados com a simetria
do corpo em relagao aos planos coordenados. Caso o corpo em estudo apresente simetrias em
relacao a esses planos, esses termos serao todos nulos, nao contribuindo assim para o potencial
(Royj, 2004). A contribuigdo dos demais termos pares, (n > 4), sdo determinadas de acordo
com o corpo em estudo.

Como muitos corpos do Sistema Solar sao aproximadamente esféricos, é uma boa aproxi-
magao utilizar a expressao para o potencial contendo os termos até Us,, uma vez que esse termo
j& apresentam um valor relativamente menor ao termo Uy. A expressao, considerando apenas
a solugao desses elementos, dada pela Eq , é conhecida como féormula de MacCullagh e é
suficientemente precisa para a maioria dos corpos estudados (Roy|, 2004).

v L arpicosn (A.30)

r 23

Os termos A, B, C e I presentes na expressao correspondem aos momentos de inércia em

relacao aos eixos Ox, Oy, Oz e Op, respectivamente.

A.3.3 As taxas de precessao e regressao.

Relacionado com o estudo do achatamento do corpo central, Murray & Dermott| (1999)
apresentam a presenga de trés frequéncias. Tais frequéncias sdo o movimento médio (n), a
frequéncia radial (k) e a vertical (v). Elas sao obtidas, pela expansdo até primeira ordem
na inclinagao e excentricidade, através de derivadas parciais em termos do raio e fatores do

semieixo maior, resultando, para um potencial até o termo de .J5, em:

Gm [ 3 R 2]
2 _ p 2 it
n- = CL3 1+2J2(a)
Gm [ 3 R 2]
2 _ p _ 9 it
KR = a3 1 2J2(a) (A?)l)
- -
VZZGTZLP 1+9J2 (E)
a 2 a

A taxa para a precessao ocorrida no pericentro e nodo podem ser obtidas através das

frequéncia, de modo que:

w=—(k+v) (4.32)

Q:’I’L—I/

Como as frequéncia podem ser escritas como na Eq(A.31]), as taxas para o nodo e o pericentro
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podem ser reescritas na forma:

R\* 9 ,/R\"
w = +ng 3J2 (—) - —J22 (—) ]
a 4 a

Nt g (A.33)
. [3.(R\* 9,(R
2= o () =54 (3)

1

Onde ng = <G$p> ‘)

A.4 Formalismo matematico do problema circular restrito de trés

COrpos.

Atraveés do sistema proposto, no esquema da FIGURA (4.1)), e considerando que as coorde-

nadas das massas e da particula sao (&1, 71, (1), (§2,m2, () e (€, 1, (), respectivamente, é possivel

escrever as componentes da aceleragao resultante como:

2
é: Z/“ngjrg §
J=1 J

2
=t (A.34)
=1 J
2
éi _ Zﬂj er?; C
=1 i
onde r{ e ry S80:
2 _ e 2 2
= (& 5)2 + (m 77)2 + (G C)2 (A35)
5= (&= +(m—n)"+ (-]

Se considerarmos agora o movimento da particula a partir do sistema de referéncia girante,
Roy| (2004) apresenta que as coordenadas dos corpos sobre o sistema podem ser consideradas
como (—ps,0,0) para o corpo my, (u1,0,0) para o corpo msy e (z,y, z) para a particula infini-
tesimal. Como os sistemas de coordenadas possuem a origem no centro de massa, eles podem

ser relacionados pela expressao:

os(nt) — ysen(nt)
in(nt) + ycos(nt) (A.36)

xTc
xTrs
z

§
U
¢

Deste modo, ao incluirmos que, pela configuracao do sistema, o movimento médio tem valor
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unitario, as expressoes das componentes na Eq.(A.36) podem ser derivadas no tempo, afim de

obter as componentes que relacionam as aceleragoes sobre os dois eixos coordenados.

£ = [ — 29 — ] cos(t) — [ij + 2& — y] sen(t)
i = [& — 2y — x| sen(t) + [& + 2@ — y] cos(t) (A.37)
(=%

Obtidas as equacoes que relacionam as componentes da aceleracao e da posigao, nos dois

sistemas de eixos, é possivel substituir as Eq.(A.36) e (A.37) nas componentes expressas na
Eq.(A.34) de modo a obter as expressoes apresentadas por Murray & Dermott| (1999)):

M2
T, —x
[ — 2y — x| cos(t) — [ + 2@ — y] sen(t) = Z /L]-JT—S cos(t) +
Lj=1 J

”-M“

Q-ﬁwl 7;

J] ysen(t)

M2
(i — 26 — y) sen(t) + [i + 20 — yleos(t) = | Y ;=5 | sen(t) -
Lj=1 i

2
. Zﬂj
j:l J

Através de algumas manipulagoes matematicas é possivel obter entao as trés equagoes dife-

j] ycos(t) (A.38)

<
ll

1M

renciais de segunda ordem, apresentadas na Eq (4.5)) que descrevem o movimento da particula

de massa desprezivel.
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B Anexo I- Satélites naturais

Figura B.1: Mapas de tempos de vida em fungao da inclinagdo e semi-eixo maior inicial para son-
das em oOrbitas iniciais circulares em torno dos satélites naturais Caronte, Tita, Tritdo, Ganimedes,
Europa,Calisto, Ariel e Umbriel, que se encontram em 6rbitas circulares e excentricas em torno dos pla-
netas. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade real dos satélites naturais em torno dos seus
respectivos planetas.
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Figura B.2: Mapas de tempos de vida em fungdo da inclinagdo e semi-eixo maior inicial para sondas
em Orbitas iniciais circulares em torno dos satélites naturais Titania, Oberon, Tétis, Dione, Reia, En-
célado, Proteu, Miranda e Mimas, que se encontram em Orbitas circulares e excentricas em torno dos
planetas. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade real dos satélites naturais em torno dos

seus respectivos planetas.
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Figura B.3: Mapas de tempos de vida para as condigoes iniciais de inclinagao e excentricidade para a
sonda em torno de Caronte, (a)-(h), e Tita, (i)-(p),considerando os satélites naturais em uma orbita
circular e com suas respectivas excentricidade. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade
dos satélites naturais em torno dos planetas. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade dos
satélites naturais em torno dos planetas

(a) Caronte ag = 2.0Rs - e = 0.0 (b) Caronte ag = 2.0Rs - e = 0.0022 (C) Caronte ag = 3.0Rs - e = 0.0 (d) Caronte ag = 3.0Rs - e = 0.0022
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Figura B.4: Mapas de tempos de vida para as condigdes iniciais de inclinagdo e excentricidade para
a sonda em torno de Tritao, (a)-(h), e Ariel, (i)-(p),considerando os satélites naturais em uma orbita
circular e com suas respectivas excentricidade. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade
dos satélites naturais em torno dos planetas. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade dos
satélites naturais em torno dos planetas

(a) Tritdao ag = 2.0Rs - e = 0.00 (b) Tritdao ag = 2.0Rs - e = 0.000016 (C) Tritdao ag = 3.0Rs - e = 0.00 (d) Tritao ag = 3.0Rs - e = 0.000016
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Figura B.5: Mapas de tempos de vida para as condigoes iniciais de inclinagao e excentricidade para a
sonda em torno de Calisto, (a)-(h), e Europa, (i)-(p),considerando os satélites naturais em uma orbita
circular e com suas respectivas excentricidade. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade
dos satélites naturais em torno dos planetas. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade dos
satélites naturais em torno dos planetas
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Figura B.6: Mapas de tempos de vida para as condigoes iniciais de inclinagao e excentricidade para a
sonda em torno de Ganimedes, (a)-(h), e Oberon, (i)-(p),considerando os satélites naturais em uma
orbita circular e com suas respectivas excentricidade. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade

dos satélites naturais em torno dos planetas

(a) Ganimedes ag = 2.0Rs - e = 0.00 (b) Ganimedes ag = 2.0Rs - e = 0.0013
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Figura B.7: Mapas de tempos de vida para as condigoes iniciais de inclinagao e excentricidade para a
sonda em torno de Titania, (a)-(h), e Umbriel, (i)-(p),considerando os satélites naturais em uma orbita
circular e com suas respectivas excentricidade. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade dos
satélites naturais em torno dos planetas.
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Figura B.8: Mapas de tempos de vida para as condigdes iniciais de inclinagdo e excentricidade para
a sonda em torno de Dione, (a)-(h), e Reia, (i)-(p),considerando os satélites naturais em uma orbita
circular e com suas respectivas excentricidade. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade dos
satélites naturais em torno dos planetas.
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Figura B.9: Mapas de tempos de vida para as condigoes iniciais de inclinagao e excentricidade para a
sonda em torno de Tétis, (a)-(h), e Encélado, (i)-(p),considerando os satélites naturais em uma orbita
circular e com suas respectivas excentricidade. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade dos
satélites naturais em torno dos planetas.
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Figura B.10: Mapas de tempos de vida para as condigoes iniciais de inclinagao e excentricidade para a
sonda em torno de Miranda, (a)-(h), e Proteu, (i)-(p), considerando os satélites naturais em uma orbita
circular e com suas respectivas excentricidade. Nos presentes mapas e corresponde a excentricidade dos
satélites naturais em torno dos planetas.
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Figura B.11: Mapas de tempos de vida para as condigoes iniciais de inclinagao e excentricidade para a
sonda em torno de Mimas, considerando o satélite natural em uma Orbita circular e com sua respectiva
excentricidade em torno do planeta, sendo, nos mapas, e correspondente a excentricidade dos satélites
naturais em torno dos planetas.
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Tabela 11: Condigoes orbitais com maiores diferencas entre as simulacoes considerando a orbita
do satélite em torno do planeta circular e com sua excentricidade real. As diferengas temporais
sao expressas em termos de periodos orbitais dos satélites naturais e as diferencas positivas
correspondem a ganhos nos tempos de vida das orbitas ao considerar a excentricidade real dos
satélites naturais.

satélite | ag(Rs) | Io (°) At satélite ap(Rs) | To(°) At
15 | 625 | 136.65 Ariel 30 | 60.0 | -700.70
50 | 60.0 | 164.15 80 | 675 | 215.17
50 | 625 | -16.12 85 | 700 | -33.25
50 | 650 | 31338 | Calisto 90 | 675 | -588.02
55 | 625 | 491.56 90 | 700 | -39.67
Caronte |50 | 600 | -132.88 95 | 675 | 1494.52
6.0 | 60.0 | -188.99 35 | 60.0 | -928.04
60 | 625 | 5516 | Europa | 40 | 625 | 8251
6.0 | 675 | 13.46 45 | 625 | 57.37
60 | 650 | -15.01 55 | 65.0 | -124.35
65 | 60.0 | -2156.84 6.0 | 62.5 | -1733.92
65 | 625 | -24241 6.0 | 65.0 | -2187.56
75 | 675 | -199.97 , 6.0 | 67.5 | 25.82
$0 | 675 | ares | CAnimede 0 T 46,02
85 | 675 | 5267 65 | 725 | 13.89
90 | 675 | -713.16 70 | 625 | 207.75
95 | 65.0 | -1107.49 70 | 65.0 | -144.28
95 | 675 | -2691.45 75 | 67.5 | -27.80
95 | 700 | -90.36 75 | 700 | 48.68
. 95 | 725 | 2247 85 | 625 | -1457.81
95 | 750 | 1729 85 | 650 | 189.13
95 | 800 | 17.13 | Oberon | 85 | 725 | 59.66
100 | 625 | -2648.89 9.0 | 60.0 | -1439.94
100 | 650 | 192.86 9.0 | 62.5 | -1360.72
100 | 675 | 363.93 90 | 650 | 67.15
100 | 700 | 20491 90 | 675 | -101.27
100 | 725 | -20.84 Dione 35 | 625 | 38.36
100 | 750 | 12.38 6.0 | 650 | 2189.44
55 | 650 |-1008.60 65 | 62.5 | -1373.53
6.0 | 60.0 | -2478.81 o 70 | 625 | 779.65
Tritio | 6.0 | 625 | 1s04s | Lltamia 70 | 650 | -25.07
60 | 650 | -44.66 75 | 60.0 | -77.36
65 | 60.0 |-2149.35 75 | 625 | -344.31
10 | 625 | -251.29 40 | 60.0 | -1038.38
Usabiol |45 | 600 | 49474 . 10 | 625 | -1583.97
50 | 625 | -35.79 Reia 45 | 60.0 | 1087.67
50 | 650 | -18.91 45 | 650 | 3075
50 | 675 | -32.95
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C Anexo II - Sistemas genéricos

C.1 Razoes de massa da ordem de 107! e 1072

Figura C.1: (a)-(g): Mapas de tempos de vida das 6rbitas em funcgio de Iy e ap da sonda em torno de
corpos genéricos com razao de massa no intervalo de 0,4ucaronte < s < 1,64caronte, considerando as orbitas
iniciais da sonda circulares e a densidade dos corpos genéricos igual a densidade de Caronte; (h)-(r): Mapas de
tempos de vida em fungao de Iy e ey da sonda em torno de corpos genéricos com razao de massa no intervalo de
0, 4pcaronte < s < 1,60caronte @ UM semi-eixo maior inicial na faixa de 2,0R, < ag < 3,0R;.
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Figura C.2: (a)-(g): Mapas de tempos de vida em fungao de Iy e e da sonda em torno de corpos genéricos com
razao de massa no intervalo de 0, 4pcaronte < s < 1,6Ucaronte & UM semi-eixo maior inicial na faixa de 4,0R;

(a) 1s = 0,8uCaronte © a0 = 3,0R,
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os tempos de vida estdao dispostos no mapa em uma escala logaritmica de base 10. Os raios equatoriais dos sistemas simulados sdo Rg
Ry = 2.600846 x 1092, R, = 2.862602 x 107 %2, R,

para os corpos genéricos no intervalo de 0,41 cgronte

) He = 1,61Caronte © ap = 3,0R.
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Figura C.3:
com razao de
3,0Rs < ag <4,0R;

(8) ps = 1,01Caronte € ao = 4,0R.
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Figura C.4: (a)-(d): Mapas de tempos de vida das 6rbitas em fungio de wp e Qo da sonda em torno de um corpo
genérico com razao de massa s = 0, 2/tCaronte © Taio equatorial R, = 1,803326 x 107%2. Simulacoes realizadas
para as condigoes iniciais Iy = 65°, ag = 2,0R, e excentricidade no intervalo de 0,0 < ey < 0,4, (e)-(p): Mapas
de tempos de vida das 6rbitas em funcgao de wy e 2o da sonda em torno de um corpo genérico com razao de massa
s = 0,20caronte € Taio equatorial Ry = 1,803326 x 10792,
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C.2 Razoes de massa da ordem de 1073

Figura C.5: (a)-(e): Mapas de tempos de vida das 6rbitas em fungao de Iy e ag da sonda em torno de corpos
genéricos com razao de massa no intervalo de 10upitan < tis < 30UTitan, considerando as 6rbitas iniciais da sonda
circulares e a densidade dos corpos genéricos igual a densidade de Tita; (f)-(t): Mapas de tempos de vida em
funcao de Iy e ey da sonda em torno de corpos genéricos com razao de massa no intervalo de 10pritan < s

30uTitqn @ um semi-eixo maior inicial na faixa de 2,0Rs < ag < 4,0R; e densidade de Tita.
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Figura C.6: (a)-(k): Mapas de tempos de vida em fungdo de Iy e ey da sonda em torno de corpos genéricos
com razao de massa no intervalo de 10upitan < s < 307itan, @ Um semi-eixo maior inicial na faixa de 4,0Rs <
agp S 6, ORS
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Figura C.7: Mapas de tempos de vida das orbitas em funcio de wg e €y da sonda em torno de um corpo
genérico com razao de massa fts = HlUritan € Taio equatorial Ry = 3,603647 x 10793, Simulacdes realizadas para
as condigoes iniciais Iy = 65°, ag = 2,0R, e excentricidade no intervalo de 0,0 < eg < 0, 4.
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Figura C.8: (a)-(e): Mapas de tempos de vida das érbitas em funcio de wy e o da sonda em torno de um
SlTitan € Taio equatorial Ry = 3,603647 x 1073, Simulacoes realizadas
0,1 e semi-eixo maior inicial na faixa de 3,0Rs < ag < 16, 0R;.
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Figura C.9: (a)-(e): Mapas de tempos de vida das 6rbitas em fungdo de Iy e ag da sonda em torno de corpos
genéricos com razao de massa no intervalo de 10uitan < phs < 30UTitan, considerando as orbitas iniciais da sonda
circulares, ¢y = 0,0, e a densidade dos corpos genéricos igual a densidade de Tritao; (f)-(s): Mapas de tempos
de vida e ilhas de estabilidade em funcao de Iy e ey da sonda em torno de um corpos genéricos com razao de
massa no intervalo de 10u7itan < ps < 301itan, € densidade de Tritdo, a um semi-eixo maior inicial na faixa de

2,0R, < ag < 3,0R,.
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Figura C.10: Mapas de tempos de vida em funcdo de Iy e ey da sonda em torno de um corpos genéricos com

razao de massa no intervalo de 10upitan < tts < 30u71itan, € densidade de Tritdao, a um semi-eixo maior inicial de
4,0R;.
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Figura C.11: (a)-(d): Mapas de tempos de vida das érbitas em fungdo de wy e €y da sonda em torno de um
corpo genérico com razao de massa i, = Siiriten € raio equatorial R, = 6,803230 x 1073. Simulacdes realizadas
para as condigoes iniciais Iy = 65°, ag = 2,0R; e excentricidade no intervalo de 0,0 < eg < 0,4, (e)-(q): Mapas
de tempos de vida das 6rbitas em funcao de wy e 2o da sonda em torno de um corpo genérico com razao de massa
s = DlUritan € raio equatorial . Simulagoes realizadas sobre as condigOes iniciais Iy = 65°, g = 0,1 e semi-eixo
maijor inicial na faixa de 3,0R, < ag < 16,0R;.
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C.3 Razoes de massa da ordem de 107°

Figura C.12: Mapas de tempos de vida para Iy e ey da orbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 107° e densidade de Ariel para ag = 2Rs, (a)-(f), 3Rs, (g)-(1), e 4R, (m)-(r).
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Figura C.13: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da 6rbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 10~° e densidade de Europa com ag = 2R;, (a)-(b) e 4R;, (c).
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Figura C.14: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da 6rbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 10~° e densidade de Titania com ag = 2R;, (a)-(c), 3Rs, (d), e 4R, (e)-(g).
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Figura C.15: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da 6rbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 10~° e densidade de Umbriel ag = 2Rs, (a)-(b), 3Rs, (c)-(h), e 4R;, (i)-(n).
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Figura C.16: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da 6rbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos

da ordem de 10~° e densidade de Ganimedes para ag = 2R;, (a)-(b), 3Rs, (c), e 4R, (d).
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Figura C.17: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da orbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
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Figura C.18: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da 6rbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 10~° e densidade de Oberon para ag = 2, (a)-(b), 3, (c) e 4R;, (d), considerando que o
corpo orbitado pela sonda encontra-se em uma 6rbita circular em torno do corpo perturbador.
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C.4 Razoes de massa da ordem de 106

Figura C.19: Mapas de tempos de vida em fun¢ao de Iy e ey da orbita da sonda ao redor dos corpos
genéricos da ordem de 1076 e densidade de Tétis para ag = 2R, (a)-(c), 3Rs, (d), e 4R, (e).
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Figura C.20: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da 6rbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 1076 e densidade de Reia para ag = 2R;, (a)-(b), 3Rs, (c), e 4R, (d)-(k).
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Figura C.21: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da 6rbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 1076 e densidade de Dione para ag = 2Rs, (a)-(c), 3Rs, (d)-(k), e 4R;, (1)-(s).
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C.5 Razoes de massa da ordem de 107

Figura C.22: Mapas de tempos de vida em fun¢ao de Iy e ey da orbita da sonda ao redor dos corpos
genéricos da ordem de 10~7 e densidade de Encélado para ag = 2R;, (a)-(e), 3Rs, (f)-(g) e 4R;, (h)-(i).
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Figura C.23: Mapas de tempos de vida para Iy e eg da 6rbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 107 e densidade de Miranda para ag = 2R;, (a), 3R, (b), e 4R;, (c).
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C.6 Razoes de massa da ordem de 108

Figura C.25: Mapas de tempos de vida para Iy e ey da orbita da sonda ao redor dos sistemas genéricos
da ordem de 1078 e densidade de Mimas para ag = 2, 3 e 4R,, considerando que o corpo orbitado pela
sonda encontra-se em uma Orbita circular em torno do corpo perturbador. Os semi-eixos maiores estao
organizados de modo que (a)-(f): ap = 2,0Rs; (g): ao = 3,0Rs e (h): ap = 4,0R;.
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